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Em Órbita 


Devido ao atraso registado 
nas anteriores edições do boletim 
Em Órbita, o presente número 
oferece-nos as reportagens 
relacionadas com os lançamentos 
orbitais e suborbitais registados nos 
meses de Junho e Julho de 2004. 

O boletim regressará ao seu 
formato normal com todas as 
secções no próximo mês de 
Setembro. 


Rui C. Barbosa 
Braga, 15 de Agosto de 2004 
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Imagem do mês 


Esta imagem obtida pela sonda Rosetta mostra o sistema Terra-Lua a uma distância de 70 milhões de 
quilômetros. Esta será quase a máxima distância que a sonda atingirá este ano. Porém, esta é uma 
distância muito curta comparada com a viagem que a sonda terá de empreender nos próximos 10 anos 
para encontrar o cometa 67P/Churyumov-Gerasimenko. 


Esta imagem foi obtida com a câmara NAVCAM (Navigation Camera System) a bordo da Rosetta e 
que foi activada pela primeira vez a 25 de Julho de 2004. Este sistema possui duas unidades separadas 
e auxiliará na navegação do veículo perto do núcleo do cometa. O sistema da NAVCAM actua como 
câmara para a obtenção de imagens e como sensor estelar (utilizando um sistema de focagem colocado 
à frente das primeiras lentes). 
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A Câmara Municipal da Póvoa de 
Varzim autorizou a realização de um 
rodeio brasileiro que é um espectáculo 
bárbaro e brutal. 


A Câmara Municipal da Póvoa de Varzim 
autorizou um horrivel e criminoso sacrifício 
de porcos (que, no “rodeio”, são 
perseguidos, violentados e atirados pelo 
ar), e de touros e cavalos (que são 
violentamente montados e que, através de 
dispositivos de tortura, como o sedém, são 
forçados a pularem para satisfazerem este 
espectáculo vergonhoso). 


Protesta contra a barbárie: 


Câmara Municipal da Póvoa de Varzim 
Tel.: 252 298 500 
Fax: 252 611 140 
E-mail: geral(ycem-pvarzim.pt 
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Voo espacial tripulado 


Estatísticas 


Em Órbita 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em 
geral. A secção será actualizada todos os meses à medida que vão tendo lugar os diferentes voo espaciais tripulados e à 
medida que decorre a permanência das diferentes expedições na ISS. 


Os 10 mais experientes 


Sergei Vasilyevich Avdeyev 
Valeri Vladimirovich Polyakov 
Anatoli Yakovlevich Solovyov 


Sergei Konstantinovich Krikalyov 624d 09h 2Im 36s 


Alexander Yurievich Kaleri 
Victor Mikhailovich Afanasyev 
Yuri Vladimirovich Usachyov 
Musa Khiramanovich Manarov 


Alexander Stepanovich Viktorenko 489d 01h 40m 48s 
444d 01h 26m 24s 


Nikolai Mikhailovich Budarin 


Os 10 voos mais longos 


Valeri Vladimirovich Polyakov 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 
Musa Khiramanovich Manarov 
Vladimir Georgievich Titov 
Yuri Viktorovich Romanenko 


747d 14h 09m 36s 
678d 16h 33m 36s 
651d 00h 00m 00s 
Yang Liwei 
610d 03h 40m 59s 
555d 18h 28m 48s 
552d 22h 19m 12s 
541d 00h 28m 48s 


437d 16h 48m 00s 
379d 14h 24m 00s 
365d 21h 36m 00s 
365d 21h 36m 00s 
326d 12h 00m 00s 


Os 10 menos experientes 


Gherman Stepanovich Titov 
Boris Borisovich Yegorov 
Konstantin Petrovich Feoktistov 


Virgil Ivan 'Gus' Grissom 
Malcom Scott Carpenter 
Yuri Alexeievich Gagarin 
Sharon Christa Mc Auliffe 
Gregory Bruce Jarvis 
Michael John Smith 


Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Jerry Lynn Ross 

Steven Lee Smith 
Nikolai Mikhailovich Budarin 


ld 01h 18m 00s 
ld 00h 17m 03s 
ld 00h 17m 03s 
0d 21h 2Im 36s 
Od 05h O08m 37s 
Od 04h 56m 05s 
Od 1h 48m 00s 

Od 00h 0Im 13s 
Od 00h 0Im 13s 
Od 00h 0Im 13s 


Os 10 mais experientes em AEV 


7Th 4Im 00s 
58h 27m 00s 
49h 34m 00s 
46h 14m 00s 
43h 14m 00s 


Sergei Konstantinovich Krikalyov 311d 19h 12m 00s 
Valeri Vladimirovich Polyakov |. 240d 21h 36m 00s 


Yuri Ivanovich Onufriyenko 
Talgat Amangeldyevich Musabayev 43h 02m 00s 
James Hansen Newman 42h 24m 00s 


Leonid Denisovich Kizim 


237d 00h 00m 00s 


41h 59m 00s 


Sergei Vasilyevich Avdeyev 
Victor Mikhailovich Afanasyev 38h 33m 00s 
Vladimir Nikolaievich Dezhurov 37h 56m 00s 


237d 00h 00m 00s 
237d 00h 00m 00s 


Vladimir Alexeievich Solovyov 
Oleg Yurievich Atkov 


Astronautas com maior número de voos 


Jerry Lynn Ross 

Franklin R. Los Angeles Chang-Diaz 
John Watts Young 

Curtis Lee Brown, Jr. 

James Donald Wetherbee 

Collin Michael Foale 


Número de cosmonautas e astronautas por país 


Itália 
Ucrânia 
Espanha 
Eslováquia 
África do Sul 
Israel 

China 
TOTAL 


México 
Síria 
Afeganistão 
Japão 
Inglaterra 
Áustria 
Bélgica 
Suiça 


Cuba 
Mongólia 
Roménia 
França 

Índia 

Canadá 
Arábia Saudita 
Holanda 


URSS/Rússia 98 
EUA 274 
Checoslováquia 1 
Polônia l 
Alemanha 10 
Bulgária 2 
Hungria l 
Vietname l 
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Lançamentos Orbitais 


Junho de 2004 


Em Junho de 2004 registaram-se 5 lançamentos orbitais, colocando-se em órbita 12 satélites. Desde 1957 e tendo em conta 
que até 30 de Junho foram realizados 4.335 lançamentos orbitais, 399 lançamentos foram registados neste mês, o que 
corresponde a 9,204% do total e a uma média de 8,489 lançamentos orbitais por ano neste mês. E no mês de Dezembro 
onde se verificam mais lançamentos orbitais (425 lançamentos que correspondem a 9,804% do total) e o mês de Janeiro é o 
mês no qual se verificam menos lançamentos orbitais (268 lançamentos que correspondem a 5,702% do total). 





























IS - 17/17 
+ 15 15 
ló 14 14 lã 
di po, Ne 12 
e 10 1010 10 
- 9 
10 ' 88 8 
Bo 6 
6 E 
Ga 2 
- 1 
2 000 
0 I I 1 I I I I I I I I I I I I I I I I I I I I I I I I I 
[- GR quem La) 2) I—- GR que Lad) e E = quem 109) UN) 
UM Mm No No No No No [- [- [- [- [- (0,9) (0,9) (0,0) 
E = = = = O = = = = = = = DD 
10 de Junho — 11K77 Zenit-2 
Cosmos 2406 
Os preparativos para o lançamento do foguetão 11K77 
Zenit-2 que iria colocar em órbita o satélite militar Cosmos , 
2406, tiveram início em Dezembro de 2003. Esta Lançamento orbital E 4.331 . 
antecipação dos preparativos deveu-se ao facto de as Lançamento Rússia n.º 2.712 (62,618) 


estruturas do Complexo de Lançamentos LC45 do Lançamento GIK-S Baikonur n.º 1.135 (26,206%) 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur, Cazaquistão, não serem 
utilizadas desde 10 de Dezembro de 2001. 





Os trabalhos iniciais no complexo envolveram 
muitas verificações do sistema de lançamento e do edifício 
de integração associado. Os trabalhos foram levados a cabo 
por especialistas da agência aeroespacial russa e das tropas 
espaciais russas. 


Após as inspecções iniciais ao complexo, foi 
transportado um modelo do foguetão 11K77 Zemt-2 que foi 
utilizado pelos especialistas para verificar o funcionamento 
do complexo de lançamento. 


O foguetão 11K77 Zenit-2 que Iria ser utilizado no 
lançamento orbital foi transportado para o cosmódromo em 
Janeiro de 2004, com os testes pneumáticos do lançador a 
terem lugar em meados de Março. Após terem sido 
transportados para o cosmódromo os dois estágios do 
lançador foram acoplados, procedendo-se à ligação dos 
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sistemas de abastecimento, à verificação da integridade dos circuitos eléctricos e analisando o estado do sistema de 
fornecimento de energia. 


O lançamento estava inicialmente previsto para ter lugar a 31 de Março, sendo posteriormente adiado para as 
1054UTC do dia 25 de Abril. No entanto o lançamento acabou por ser novamente adiado devido a problemas técnicos na 
fase automática da contagem decrescente a T-55m. O problema registou-se ao nível do sistema de fornecimento de energia 
ao lançador. Como os técnicos da agência espacial russa e das forças espaciais russas não conseguiram resolver esses 
problemas, o lançamento acabaria por ser novamente adiado para as 1042UTC de 26 de Abril. 


A 26 de Abril o lançamento acabaria por ser novamente adiado quando durante a sequência de processamento 
antes do lançamento a T-88 m, ocorreu um problema com o 
equipamento das instalações do complexo de lançamento. 
Após ser tomada a decisão de se proceder ao adiamento do 
lançamento, o lançador foi drenado do seu propolente e 
transportado de volta para o edifício de integração e 
montagem. 
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Todos estes adiamentos levaram a que a imprensa 
russa e ucraniana emitissem várias notícias sobre o mau 
estado tanto do foguetão 11K77 Zemt-2 como do complexo 
de lançamento LC45 em Baikonur. Em resultado, e tendo 
em conta a futura utilização do complexo para lançamentos 
comerciais, a empresa NPO Yuzhnoye emitiu um curioso e 
peculiar comunicado explicando as causas dos três 
adiamentos entretanto já registados. 
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Na imagem superior o foguetão 11K77 Zemt-2 é 
transportado na horizontal para o complexo de 
lançamentos LC45/1 no Cosmódromo GIK-5 Baikonur. 
Às 0128UTC do dia 10 de Junho de 2004, o foguetão 
11K77 Zemt-2 iniciava a sua primeira missão desde 25 
de Setembro de 2000. Imagens: Tsenki. 





O lançamento acabaria por ser agendado para o dia 
l0 de Junho e desta vez tudo correria sem qualquer 
problema e às 0128UTC os motores de um Zenit-2 voltavam 
a fazer estremecer as estepes de Tyuratan. 


Após entrar em órbita terrestre às OI4]UTC, o 
satélite militar recebeu a designação Cosmos 2406 o que 
originou alguma confusão na designação dos satélites 
militares russos pois esta designação havia já sido atribuída 
a um satélite militar anterior. No entanto as Forças Militares Russas 
emitiram um comunicado no qual referiam essas alterações. 





Os primeiros sinais do satélite foram recebidos pelo Centro de 
Controlo de Yakutsk às 0138UTC. O satélite ficou colocado numa órbita 
com um apogeu a 865 km de altitude, um perigeu a 847 km de altitude, 
uma inclinação orbital de 71,0º em relação ao equador terrestre e um 
período orbital de 102,06 minutos. 


11F644 Tselina-2 


O desenvolvimento dos satélites 11F644 Tselina-2 (imagem ao lado 
cedida pela KB Yuzhnoye) foi autorizado em Março de 1973, tendo o 
modelo um leque de frequências mais alargado e um modo a bordo de 
determinar a posição dos seus transmissores fixos. 


Baseado na primeira geração dos satélites Tselina, foi 
desenvolvido um conjunto de especificações para um modelo melhorado 
destes satélites. Após dada a autorização para o desenvolvimento dos 
11F644 Tselina-2, a sua construção foi autorizada nos centros TsNIRTI 
Minradioprom (equipamento de vigilância electrónica) e KB Yuzhnoye (veículo). 
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Após um longo período de revisão foi emitido o plano de desenvolvimento do sistema em Dezembro de 1976. O 
Tselina-2 teria uma massa superior e um período de vida mais prolongado. O sistema seria utilizado pelo exército e pela 
marinha soviética substituindo assim os sistemas separados que eram utilizados anteriormente. Os dados recebidos seriam 
transmitidos directamente para as estações terrestres através de satélites colocados em órbitas geossincronas. 


O atraso no desenvolvimento do lançador 11K77 Zemt-2 originaria uma revisão do plano de lançamentos. A 27 de 
Abril de 1979 era emitido um decreto que estabelecia o início dos testes do sistema no segundo trimestre de 1981. Porém, o 
Ministério da Defesa Soviética decidiu não esperar pelo desenvolvimento do 11K77 Zemt-2 e em Setembro de 1984 emite 
uma directiva que ordena o lançamento dos dois primeiros veículos utilizando um foguetão 8K82K Proton-K em 1984 e 
1985. 


Os voos de ensaio do 11K77 Zenite-2 têm início em 1985 e o sistema é aprovado para utilização em 1987. 


, Data Hora Veículo 


Cosmos 2333 | 1996-051A | 24297 04-Set-96 9:01:00 | 11K77Zenit-2 | GIK-5 Baikonur, LC4SL 
1997-F02 | - | 20-Mai-97 7:07:00 | 11K77 Zenit-2 | GIK-5 Baikonur, LC45L 
Cosmos 2360 | 1998-045A | 25406 28-Jul-98 9:15:00 | 11K77 Zenit-2 | GIK-5 Baikonur, LC4SL 


a 11K77 Zemt-2 
Cosmos 2369 | 2000-0064 | 26069 03-Fev-00 9:26:00 (45025801) GIK-5 Baikonur, LC45/1 


Cosmos 2406 | 2004-0214 | 28352 10-Jun-04 1:28:00 11K77 Zemt-2 GIK-5 Baikonur, LC45/1 





Após entrar em órbita terrestre o satélite Cosmos 2406 recebeu a Designação Internacional 2004-021A e o número 
de catálogo orbital 28352. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos 
Catalogados”. 


O foguetão 11K77 Zenit-2 


Destinado a substituir os lançadores derivados dos veículos R-7 e Tsyklon, a série de lançadores Zenite deveria dar origem 
a uma nova geração de veículos modulares para a União Soviética. No entanto o futuro deste lançador ficou muito incerto a 
quando do desmembramento da URSS, pois sendo construído na Ucrânia (pela Yuzhnoye) ficava fora da alçada russa, 
herdeira do programa espacial soviético. Assim, a sua produção em larga escala foi abandonada e foi decidido se proceder 
ao desenvolvimento dos lançadores Angara como uma alternativa. 


Uma versão do primeiro estágio deste lançador foi utilizada como propulsor lateral para o gigante 11K25 Energia 
que também acabou por ser abandonado após dois voos. 


Os planos iniciais previam a construção de plataformas de lançamento tanto no Cosmódromo GIK-5 Baikonur 
como no Cosmódromo GIK-1 Plesetsk, mas somente as plataformas em Baikonur foram finalizadas com as plataformas em 
Plesetsk a serem adaptadas para o Angara. 


O desenvolvimento do Zenit teve início em Março de 1976 com os trabalhos no Complexo de Lançamento a serem 
iniciados em 1978. Os testes do primeiro estágio iniciaram-se em 1982 após um período de desenvolvimento longo e 
dificil. A primeira plataforma de lançamento foi finalizada em Dezembro de 1983, no entanto os lançamentos foram sendo 
adiados devido aos crónicos problemas de desenvolvimento do primeiro estágio do lançador. 


Estes problemas de desenvolvimento levaram a que o cosmonauta Gherman Titov fosse designado para dirigir a 
Comissão Estatal que supervisionou os testes iniciais do veículo. Foi levada a cabo uma série de 11 ensaios a partir de 13 
de Abril de 1985 e com uma duração de dois anos. Eventualmente na Primavera de 1987 a Comissão Estatal aceitou o 
veículo para serviço militar, tendo verificado que o sistema automático de lançamento trabalhava sem qualquer problema e 
apresentava altos níveis de fiabilidade. Nesta fase o lançador foi aceite juntamente com o sistema de satélite Tselina-2. 


No entanto veio-se a verificar que muito trabalha ainda teria de ser levado a cabo, tal como a construção do 
segundo complexo de lançamento em Baikonur, qualificação de um terceiro estágio para possibilitar o lançamento de carga 
com 1.000 kg de peso para órbitas geossincronas, e construção do terceiro complexo de lançamento em Plesetsk (para o 
lançamento de cargas para órbitas polares e para órbitas sincronizadas com o Sol). Todos estes planos foram abandonados 
com a queda da União Soviética levando a que o complexo de lançamentos em GIK-1 Plesetsk fosse abandonado. 
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Posteriormente, uma versão de três estágios do Zemt (11K77 Zemt-3SL) veio a voar a partir de uma plataforma 
flutuante no Oceano Pacífico. 


O foguetão 11K77 Zemit-2, também designado J-1 (Designação Sheldom) ou SL-16 (Departamento de Defesa dos 
Estados Unidos e NATO), pertence à família dos lançadores Energiya. 


| 1995-058 | 31-Out-95 | 20:19:00 | | Cosmos2322 LI 644 Tselina-2' (23704 ERR 
ado | SORO] — | (Coon 289 1) tO Tina 2 (00207 1906-0918) 
DO APM Telinad 


Resurs-O1 (25394 1998-0434) 
Fasat-Bravo (25395 1998-043B) 
= TM-SAT (25396 1998-0430) 
Eos ORIUNDO Ea Gurwin Techsat-1B (25397 1998-43D) 
WESTPAC (25398 1998-043E) 
SAFIR-2 (25398 1998-043F) 


1998-045 28-Jul-98 9:15:00 | | Cosmos 2360 '11F644 Tselina-2' (25406 1998-0454) 


Globalstar FM7 
Globalstar FM9 
Globalstar FM1O 
Globalstar FM11 
Globalstar FM12 
1998-F05 9-Set-98 20:29:00 67047801 Globalstar FM13 

Globalstar FM16 
Globalstar FM17 
Globalstar FM18 
Globalstar FM20 
Globalstar FM21 


1999-039 17-Jul-99 6:38:00 Okean-O (25860 1999-0394) 
2000-006 3-Fev-00 9:26:00 | 45025801 Cosmos 2369 '11F644 Tselina-2' (26069 2000-0064) 


2000-056 25-Set-00 | 10:10:00 | Cosmos 2372 'Yenisey' (26538 2000-0564) 
2004-021 | 10-Jun-04 | 1:28:00 | | Cosmos 2406'11F644 Tselina-2' (28352 2004-0214) 


Todos os lançamentos do foguetão 11K77 Zenit-2 tiveram lugar desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur (o complexo 
de lançamento em GIK-1 Plesetsk nunca chegou a ser finalizado e foi reconvertido para o lançador Angara). A 4 de 
Outubro de 1990 uma violenta explosão num foguetão 11K77 Zenmt-2 três segundos após a ignição, destruiu por 
completo a plataforma LC45/2. A partir dessa data todos os lançamentos foram levados a cabo a partir da plataforma 
LC45/1. 





O 11K77 Zemt-2 desenvolve uma força de 740.000 kgf no lançamento, tendo um peso de 459.000 kg. Tem um 
comprimento de 57,00 metros e um diâmetro de 3,90 metros. O seu primeiro estágio, Zenit-1, tem um peso bruto de 
354.300 kg, pesando 28.600 kg sem combustível. No lançamento desenvolve 834.243 kgf, tendo um Tes (vácuo) de 337 s e 
um Tq de 150 s. Tem um comprimento de 32,90 metros e um diâmetro de 3,90 metros. Este estágio está equipado com um 
motor RD-171 (11D521), com quatro câmaras de combustão, que consome LOX/Querosene. Este motor tem um peso de 
9.500 kg, um diâmetro de 4,0 metros e um comprimento de 3,8 metros, sendo capaz de desenvolver 806.000 kgf (vácuo) 
com um Tes (vácuo) de 337 s, um Ies-nm de 309 s e um Tq de 150 s. Uma versão deste estágio foi utilizada como propulsor 
lateral no lançador 11K25 Energia e recuperados após o lançamento com o uso de pára-quedas. 


O segundo estágio, Zenit-2, tem um peso bruto de 90.600 kg e uma massa de 9.000 kg sem combustível. É capaz 
de desenvolver 93.000 kgf (vácuo), tendo um Ies de 349 s e um Tq de 315 s. Tem um diâmetro de 3,90 metros e um 
comprimento de 11,50 metros. Está equipado com um motor RD-120 (também designado 11D123). Desenvolvido por 
Valentin Glushko, o motor tem um peso de 1.125 kg, um diâmetro de 1,90 metros e um comprimento de 3,90 metros, 
desenvolvendo 85.000 kgf (em vácuo) com um Tes de 350 s e um Tq de 315 s. O RD-120 tem uma câmara de combustão e 
consome LOX/Querosene. 
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15 de Junho — 8K82M Proton-M Breeze-M (53506 / 88509) 


Intelsat 10-02 


Lançamento orbital n.º 4.332 


Lançamento Rússia n.º 2.713 (62,627%) 
Lançamento GIK-5 Baikonur n.º 1.136 (26,223%) 





A 15 de Janeiro de 2002 a Intelsat anunciava a assinatura de dois 
contratos com a Boeing Launch Services e com a Sea Launch para o 
lançamento dos satélites Intelsat 10-01 e Intelsat 10-02. 


Os satélites, fabricados pela EADS Astrium!, estavam 
originalmente previstos para serem colocados em órbita no segundo 
e terceiro trimestre de 2003, respectivamente. Com uma vida útil de 
13 anos, ambos os satélites seriam colocados sobre o Oceano 
Atlântico. Pertencentes à série Intelsat-X, os satélites são os 
primeiros a utilizar propulsão de plasma para manter a sua posição 
orbital. Este desenho é mais eficiente no consumo de propolente 
numa percentagem de 50% em relação à série Intelsat-IX. Com uma 
massa menor os satélites permitem assim o transporte de um número 
superior de repetidores ou de maior potência por repetidor. 


Os satélites serão utilizados para providenciar serviços de 
Internet, retransmissão de sinal de TV e rádio tanto para companhias 
comerciais como para privados. 


PP intelsa! EADS 





O Intelsat 10-01 ocupa a posição 310º longitude Este, 
transportando 23 repetidores em banda-Ku e 56 repetidores em 
banda-C. Por seu lado o Intelsat 10-02 está localizado a 359º 
longitude Este e transporta 36 repetidores em banda-Ku e 70 
repetidores em banda-C. Este último satélite, baseado no modelo 
EUROSTAR E3000, tinha um peso de 5.575 kg no lançamento e 
os seus painéis solares têm uma envergadura de 45 metros. 


A plataforma EUROSTAR E3000 possui um alto nível 
de modularidade devido ao seu variado leque de configurações 
que permite satisfazer as necessidades dos clientes de uma forma 
precisa, oferecendo aos operadores uma grande variedade de 
opções. 





Proton-M, evolução 


Tal como o 8K82K Proton-K, o 8K82M Proton-M é um lançador a três estágios podendo ser equipado com um estágio 
superior Breeze-M ou então utilizar os usuais estágios Block-DM. As modificações introduzidas no Proton incluem um 
novo sistema avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro do volume em relação ao 8K82K Proton-K, permitindo 
assim o transporte de satélites maiores. Em geral este lançador equipado com o estágio Breeze-M, construído também pela 
empresa Khrunichev, é mais poderoso em 20% e tem maior capacidade de carga do que a versão anterior equipada com os 
estágios Block DM construídos pela RKK Energiya. 


O 8K82M Proton-K Breeze-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, um diâmetro de 7,4 metros e um 
peso de 712.800 kg. É capaz de colocar uma carga de 21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 
kg numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona, desenvolvendo para tal no lançamento uma força de 965.580 
kgf. O Proton-K é construído pelo Centro Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, tal como o Breeze-M. 


O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso bruto de 450.400 kg, pesando 31.000 kg sem combustível. E capaz 
de desenvolver uma força de 1.074.000 kgf no vácuo, tendo um les de 317 s (o seu Tes-nm é de 285 s) e um Tq de 108 s. 


"A EADS Astrium é uma das principais companhias europeias em sistemas de satélites. As suas actividades cobrem por 
completo as comunicações civis e militares, além dos sistemas de observação terrestres, programas científicos e de 
navegação e todo o equipamento e sistemas aviónicos para veículos espaciais. A EADS Astrium é uma subsidiária da EADS 
SPACE que proporciona sistemas civis e de defesa. 
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Este estágio tem um comprimento de 21,0 metros e um diâmetro de 7,4 metros. Tem seis motores RD-253 (14D14) e cada 
um tem um peso de 1.300 kg e desenvolvem 178.000 kgf (em vácuo), tem um Ies de 317 s e um Ies-nm de 285 s. O Tq de 
cada motor é de 108 s. Consomem N,0,/UDMH e foram desenhados por Valentin Glushko. 


E ea E agi | 
bs a 


pg 


REZA 


E ER him 
o Ea o a 


A a, 


un 
a 


TERRE Es 
Ten o = 
= 


t 
Ri 


À 
b 


O foguetão 8K82M Proton-M Breeze-M (53506 / 
88509) é transportado para a Plataforma PU-39 do 
Complexo de Lançamentos LC200. Imagens: Tsenáki. 





O segundo estágio, 8S811K, tem um peso bruto de 
167.828 kg e uma massa de 11.715 kg sem combustível. E 
capaz de desenvolver 244.652 kgf, tendo um les de 327 s e 
um Tq de 206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma 
envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 14,0 
metros. Está equipado com quatro motores RD-0210 
(também designado SD411K, RD-465 ou 8D49). 
Desenvolvidos por Kosberg, cada motor tem um peso de 
566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 
2,3 metros, desenvolvendo 59.360 kgf (em vácuo) com um les de 327 s e um Tq de 230 s. Cada motor tem uma câmara de 
combustão e consomem N,0,/UDMH. 


O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50.747 kg e uma massa de 4.185 kg sem combustível. É 
capaz de desenvolver 64.260 kgf, tendo um les de 325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma 
envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor RD-0212 (também designado 
RD-473 ou 8D49). Desenvolvido por Kosberg, o RD-0212 tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um 
comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 62.510 kgf (em vácuo) com um Tes de 325 s e um Tq de 230 s. O motor tem 
uma câmara de combustão e consome N,0,/UDMH. 


O quarto estágio, Breeze-M, tem um peso bruto de 22.170 kg e uma massa de 2.370 kg sem combustível. É capaz 
de desenvolver 2.000 kgf, tendo um Tes de 326 s e um Tq de 3.000 s. Tem um diâmetro de 2,5 metros, uma envergadura de 
1,1 metros e um comprimento de 2,6 metros. Está equipado com um motor S5.98M (também designado 14D30). O S5.98M 
tem um peso de 95 kg e desenvolve 2.000 kgf (em vácuo) com um Tes de 326 s e um Tq de 3.200 s. O motor tem uma 
consome N,0,/UDMH. 


Data Lançamento Nº Série oca Plataforma Satélites 
Lançamento 


7-Abr-01 2001-014 53501/88503 | GIK-5 Baikonur LC81 PU-24 Ekran-M 18 (26736 2001-0144) 


29-Dez-02 2002-062 53502 GIK-5 Baikonur LC81 PU-24 Nimig-2 (27632 2002-0624) 
15-Mar-04 2004-008 53503 / 88507 | GIK-5 Baikonur LC81 PU-24 W3A (28187 2004-0084) 
16-Jun-04 2004-022 53506 / 88509 | GIK-5 Baikonur | LC200 PU-39 | Intelsat 10-02 (28358 2004-0224) 





O primeiro lançamento do 8K82M Proton-M Breeze-M teve lugar a 5 de Julho de 1999, quando o veículo 389-01 
tentou colocou em órbita o satélite de comunicações Gran” n.º 45 (1999-F02), a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur 
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(LC81 PU-24 / LC81R). O primeiro lançamento com sucesso teve lugar a 6 de Junho de 2000 (0259:00UTC) quando o 
veículo 392-01 colocou em órbita o satélite de comunicações Gorizont-31 (26372 2000-294) a partir do Cosmódromo 
GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24/LC81R). 


Lançamento do Intelsat 10-02 


O lançamento do satélite Intelsat 10-02 estava inicialmente agendado para ter lugar em finais de 2003 sendo adiado para 10 
de Junho de 2004 e posteriormente para o dia 15 de Junho. Inicialmente não foi dada nenhuma razão para o adiamento do 
lançamento do Intelsat 10-02, mas posteriormente algumas fontes em Baikonur citadas pela agência de notícias Interfax”, 
referram que o dono do satélite havia solicitado um adiamento devido ao facto de as baterias do satélite não se 
encontrarem totalmente carregadas. O lançamento foi então adiado para as 2227UTC do dia 16 de Junho. 


Às 2212UTC (T-15m) do dia 16 de Junho era 
anunciado que o lançador se encontrava totalmente 
abastecido para a missão. A torre móvel de serviço da 
plataforma PU-39 do Complexo de Lançamento LC200 
havia sido colocada na posição de lançamento às 2112UTC. 
A temperatura em Baikonur era de 23º C. 


A ignição dos motores do primeiro estágio do 
foguetão lançador teve lugar às 2227:00,070UTC (Imagem 
ao lado fornecida pela ILS) e logo após abandonar a 
plataforma de lançamento o veículo iniciou uma manobra 
para se colocar na trajectória ideal para colocar o satélite no 
ponto previsto em órbita. A T+Im 25s (2228:25UTC) o 
veículo encontrava-se a uma altitude de 12,7 km. O final da 
ignição do primeiro estágio teve lugar às 2229:02UTC 
(T+2m 25s), separando-se de seguida com os quatro 
motores do segundo estágio a entrarem em ignição. O 
primeiro estágio do foguetão acabou por cair na Zona n.º 25 
situada na Região de Karaganda, Cazaquistão. 


Às 2230:00UTC (T+3m) o Proton encontrava-se a 
73,8 km de altitude. O final da queima do segundo estágio 
tinha lugar às 2232:43UTC (T+5m 43s) e logo de seguida 
entrava em ignição o terceiro estágio. O segundo estágio 
acabou por impactar no solo na Zona n.º 310 situada na 
Região de Altai, Cazaquistão. A ogiva de protecção do 
satélite Intelsat 10-02 separava-se do lançador às 2232UTC 
(T+5m 58s) acabando também por cair na Zona n.º 310. O 
final da queima do terceiro estágio tinha lugar às 2237UTC 
(T+10m 10s), separando-se de seguida do conjunto Breeze- 
M / Intelsat 10-02 que entrava numa trajectória suborbital enquanto se preparava a primeira de cinco ignições do estágio 
superior. O terceiro estágio do lançador impactou Oceano Pacífico. 





A primeira queima do Breeze-M teve lugar T+llm 12s (2238:12UTC) tendo finalizado a T+lêm 52s 
(2245:52UTC). A segunda queima do Breeze-M teve lugar T+lh 8m 12s (2335:12UTC) tendo finalizado a T+1h 24m 54s 
(2351:54UTC). A terceira queima do Breeze-M teve lugar T+3h 28m 45s (0155:45UTC do dia 16 de Junho) tendo 
finalizado a T+3h 38m 15s (0205:15SUTC). Às 0205:30UTC (T+3h 38m 30s) procedeu-se à separação dos tanques de 
combustível do estágio Breeze-M e a sua quarta queima teve lugar T+3h 40m 20s (0207:20UTC) tendo finalizado a T+3h 
4Im 3s (0203:3UTC). Finalmente a quinta e última ignição do Breze-M teve lugar às 0720:09UTC (T+8h 53m 9s) e 
finalizou às 0725:49UTC (T+8h 58m 49s). 


A separação do Intelsat 10-02 do estágio Breeze-M teve lugar a T+9h 10m 20s (0737:20UTC), tendo ficado 
colocado numa órbita de transferência para a órbita geossincrona com um apogeu de 35.786 km de altitude, um perigeu de 
4.090 km de altitude e uma inclinação orbital de 23.6º em relação ao equador terrestre. O satélite atingiu a órbita 
geostacionária a 28 de Junho. 


Às 0942:00UTC (T+11h 15m 0s) o Breeze-M levou a cabo uma queima destinada a afastar o estágio da mesma 
órbita onde se encontrava o Intelsat 10-02 que após entrar em órbita recebeu a Designação Internacional 2004-0224 e o 
número de catálogo orbital 28358. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros 
Objectos Catalogados”. 


*“Taunch of U.S. satellite from Baikonur postponed” — http://www2 .interfax.ru/news/politics/040615/543000/story.html 
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23 de Junho — Delta-2 7925-9,5 (D305) 


USA-178 (Navstar-55; GPS 2R-12) 


Não deixa de ser interessante comparar o facto de que se 
em tempos áureos o Homem utilizava as estrelas como 
faróis no firmamento para sua orientação, na actualidade Lançamento orbital n.º 4.333 

utilizar as estrelas artificiais que se movem em órbita Lançamento E.U.A. n.º 1.289 (29,748) 
terrestre para obter dados para essa mesma orientação. Lançamento Cabo Canaveral n.º 676 (15,601%) 





Dos sistemas actualmente em uso, o sistema Navstar dos Estados 
Unidos e o sistema GLONASS russo, o sistema americano será sem dúvida o 
mais vulgarmente utilizado tanto por militares como por civis. Enquanto que 
a concorrência do sistema europeu Galileu não se fizer sentir, o sistema 
Navstar proporcionará os seus dados de orientação e navegação sobre toda a 
superfície do globo terrestre. 


O Navstar GPS (Global Positioning System) é um sistema espacial 
que emite sinais de rádio permitindo a obtenção de dados relativos ao 
posicionamento de um dado receptor em qualquer parte da Terra com erros 
pequenos. O sistema consiste numa constelação de 24 satélites em órbita que 
enviam em tempo real dados de navegação e dados temporais para os 
utilizadores do sistema. Para além dos satélites, o sistema consiste numa rede 





mundial de controlo e de unidades de recepção de sinal GPS 
que recebem o sinal e o transformam em coordenadas 
geográficas. 


O sistema providencia um serviço permanente e 
extremamente preciso, com dados de posicionamento 
tridimensional (latitude, longitude e altitude). A informação é 
trocada a velocidades extremamente rápidas e os serviços de 
fornecimento de dados temporais extremamente preciso. No 
entanto, os dados para utilizadores civis são ligeiramente 
menos precisos do que os dados fornecidos aos utilizadores 
militares. 


Os satélites Navstar estão localizados em órbitas a 
uma altitude média de 20.372 km com um período orbital de 
I2 horas. Os sinais de navegação são emitidos de forma 
contínua em duas frequências em banda-L. Os sinais ao tão 
precisos que o tempo pode ser determinado ao milionésimo de 
segundo, a velocidade pode ser determinada em fracções de 
quilómetros por hora e a localização pode ser determinada com 
um erro de escassos metros. A precisão da localização para utilizadores militares é de normalmente de 16 metros enquanto 
que a precisão para utilizadores civis é de 100 metros. 


Navstar Block-2R 
Ao longo da sua existência existiram quatro gerações de satélites GPS, nomeadamente o Block-1, o Block-2/24, o 
Block-2R e o Block-2F (para mais informações sobre os modelos Block-1, o Block-2/2A e Block-2F, ver Em Orbita n.º 40 
— Maio de 2004). 





Os satélites Navstar Block-2R (ao lado numa representação artística cedida pela USAF) possuem melhoramentos 
substanciais em relação às versões anteriores destes satélites, tendo a possibilidade de levar a cabo a determinação de dados 
entre satélites em órbita. Estes satélites possuem também processadores reprogramáveis que permitem a resolução de 
problemas e melhoramentos em órbita, aumentando assim a autonomia. O sistema de protecção de radiação foi melhorado. 


Além do mais, a série Block-2R tem a possibilidade de poder ser colocado em qualquer uma das órbitas GPS em 
qualquer altura e com uma antecipação de 60 dias, requerendo menos contactos com o solo para manter a constelação. 
Todas estas melhorias resultam num aumento da precisão para os utilizadores GPS com custos inferiores em 33% por 
satélite em relação às gerações anteriores, nomeadamente os Block-2A. Os satélites Block-2R irão substituir os satélites 
Block-2/2A quando estes atingirem o final das suas vidas úteis. 
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E Data Hora ; 
Desig. Int. | NORAD Veículo Lançador Local Lançamento 


GPS [ OLEO [= | 17Jan97 [162800 Deia27925 (DA) | Cabo Camavera CIA | 
26407 Delta-2 7925-9,5 (D279) 
Delta-2 7925-9.5 (D283) 


USA-168 | 2003-0104 | 27704 | 31-Mar-03 | 22:09:01 | Delta-2 7925-9,5 (D297) 
USA-175 | 2003-0584 | 28129 | 21-Dez-03 | 8:05:00 | Delta-2 7925-9,5 (D302) 
USA-177 | 2004-0094 | 28189 | 20-Mar-04 | 17:53:00 | Delta-2 7925-9,5 (D304) 


-156 
USA-166 | 2003-0054 | 27662 | 29-Jan-03 | 18:06:00 | Delta-2 7925-9,5 (D295) 





O Complexo de Lançamentos SLC-17 


Localizado no Cape Canaveral Air Force Station, Florida, o Space Launch Complex 17 foi construído pela USAF para o 
programa de desenvolvimento e pesquisa do IRBM (Intermediate Range Ballistiv Missile) Thor. Constituído por duas 
plataformas 17A e 17B, a sua construção teve início em Abril de 1956. 


A USAF ocupou a plataforma 17B de forma parcial em Setembro de 1956, tendo o primeiro lançamento do míssil 
Thor ocorrido em Janeiro de 1957. A plataforma 17A entrou ao serviço em Abril de 1957 com o seu primeiro lançamento 
no mês de Agosto seguinte. 


No início dos anos 60 a USAF levou a cabo trabalhos de modificação para que o complexo pode-se levar a cabo 
lançamentos de veículos derivados do míssil Thor. Entre Janeiro de 1960 e Dezembro de 1965, foram levadas a cabo 35 
missões Delta a partir do SLC-17. Entretanto na Primavera de 1965 a USAF havia já transferido as instalações do SLC-17 e 
outras instalações relacionadas com o programa Thor para a NASA, após concluir que as instalações não teriam mais 
utilização militar. Porém, após o desastre com o vaivém espacial OV-099 Challenger a 28 de Janeiro de 1986, os serviços 
de lançamentos comerciais e militares voltaram-se de novo para os foguetões descartáveis. Acompanhando esta tendência, 
a Boeing desenvolveu uma nova geração de foguetões, o Delta-2, para suportar as necessidades crescentes dos militares e 
dos clientes civis. 


Eventualmente a USAF transferiu todos os seus satélites Navstar GPS que seriam colocados em órbita pelos 
vaivéns espaciais, para os foguetões Delta-2. Os clientes civis também começaram a assinar contratos de lançamento no 
Delta-2. 


O SLC-17 foi escolhido como o local de lançamento do Delta-2 e a NASA transferiu a responsabilidade deste 
complexo para a USAF em Outubro de 1988. O complexo passou por mais uma fase de modificações para poder ser 
utilizada pelo foguetão Delta-2. As alterações estruturais incluíram a instalação de novas plataformas e de um sistema de 
elevação hidráulico, bem como um sistema de armazenamento e de fornecimento de hidrogénio líquido. Estas modificações 
fizeram com que a altura da torre móvel de serviço do complexo fosse elevada em 3,05 metros de forma a acomodar o novo 
lançador. 


Em Fevereiro de 1990 dá-se o primeiro lançamento de um foguetão Delta-2 a partir da plataforma 17A. Os 
trabalhos de modificação do complexo continuaram e a primeira missão comercial de um Delta-2 foi lançada da plataforma 
17B em Agosto de 1989. 


Porém, as alterações ao complexo não se ficariam por aqui pois para satisfazer as necessidades dos seus clientes a 
Boeing desenvolveu o foguetão Delta-3 que possui o dobro da capacidade de carga do Delta-2. Este lançador e o Delta-3 
compartilham a plataforma 17B, com os trabalhos para modificar a plataforma para acomodar o novo lançador a serem 
finalizados em Outubro de 1997. 


Devido ao facto de o centro de controlo no SLC-17 ter sido considerado inadequado para os lançamentos do Delta- 
3,a Força Aérea dos Estados Unidos construiu um novo centro de operações de lançamento e administrativo com uma área 
de 3.623 m” denominado 1º Space Launch Squadron Operations Building (1 SLS OB). As novas instalações, finalizadas 
em Junho de 1996, estão localizadas a 3,2 km a Sul do SLC-17 e alberga o Launch Control Center (LCC). 
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O foguetão Delta-2 7925-9.5 


O Navstar-55 foi lançado por um foguetão Delta-2 7425-9.5 na missão D305 (Delta 305). Este foi o 304º lançamento de um 
foguetão da série Delta desde 1960, sendo o 113º Delta 2 a ser utilizado (contando com os dois lançamentos das versões 
Heavy). 


Os Delta são construídos pela Boeing em Huntington Beach, Califórnia. As diferentes partes do lançador são 
montadas em Pueblo, Colorado. 


O Navstar-55 foi colocado em órbita por um lançador Delta da versão 7425-9.5 de quatro estágios. A versão 7425- 
9.5 é composta por seis partes principais: o primeiro estágio que é composto pelos propulsores laterais a combustível 
sólido, o motor principal no corpo principal do lançador, o inter-estágio (que faz a ligação física entre o primeiro e o 
segundo estágio), o segundo estágio, o terceiro estágio e uma ogiva de 9,5 pés (2,9 metros) de diâmetro fabricada em 
materiais compósitos. 


O Delta 2 7425-9.5 atinge uma altura de 38,90 metros e tem um diâmetro de 2,44 metros (sem entrar em conta 
com os propulsores sólidos na base). No lançamento tem um peso de 231.900 kg e é capaz de desenvolver uma força de 
359.340 kgf. É capaz de colocar uma carga de 5.089 kg numa órbita baixa a 185 km de altitude ou então 1.818 kg numa 
trajectória para a órbita geossincrona. 


Os quatro propulsores laterais (GEM-40) TAS — Thrust Augmented Solids, são fabricados pela Alliant Techsystems 
e cada um pode desenvolver 45.500 kgf no lançamento. 


O primeiro estágio (Delta Thor XLT-C) tem um peso bruto de 13.064 kg e um peso de 1.361 kg sem combustível. 
Tem um comprimento de 26,1 metros e um diâmetro de 2,4 metros. Está equipado com um motor RS-27A que tem um 
peso de 1.091 kg, um diâmetro de 1,1 metros e uma altura de 3,8 metros. No vácuo produz uma força de 107.500 kgf, tendo 
um Tes de 302 s e um tempo de queima de 274 s. Consome LOX e querosene altamente refinado (RP-1). O RS-27A é 
construído pela Rocketdyne. 


O segundo estágio do Delta 2 (Delta K) tem um peso bruto de 6.905 kg e um peso de 808 kg sem combustível, 
tendo um comprimento de 5,9 metros e um diâmetro de 1,7 metros. No vácuo o seu motor Aerojet AJ10-118K (com um 
peso de 98 kg, um diâmetro de 1,7 metros e uma câmara de combustão) produz uma força de 4.425 kgf, tendo um Tes 318 s 
e um tempo de queima de 444 s. Consome N,0, e Aerozine-50. 


O terceiro estágio, Star-48B, tem um peso bruto de 2.133 kg e um peso de 123,8 kg sem combustível, tendo um 
comprimento de 1,83 metros e um diâmetro de 1,24 metros. O seu motor consome HTPB e produz uma força de 67,17 kN, 
tendo um les 286 s e um tempo de queima de 84 s. 


O Delta-2 pode ser lançado a partir do Cabo Canaveral (Air Force Station), plataformas SLC-17A e SLC-17B, e 
da Base Aérea de Vandenberg, Califórnia, (plataforma SLC-2W). Na missão do D302 o Delta-2 7245-9.5 foi lançado a 
partir da plataforma SLC-17A. O Space Launch Complex-17 (SLC-17) do Cabo Canaveral foi construído pela Força Aérea 
dos Estados Unidos (USAF) para o desenvolvimento do míssil balístico de alcance intermédio (IRBM) Thor, tendo a 
construção das plataformas A e B sido iniciada em Abril de 1956. Em Setembro desse mesmo ano a Força Aérea ocupou 
parcialmente a plataforma SLC-17B, tendo o primeiro lançamento sido efectuado a 25 de Janeiro de 1957. A primeira 
modificação ao complexo SLC-17 teve lugar em 1960 de forma a suportar o lançamento de veículos derivados do Thor. 
Entre O início de 1960 e Dezembro de 1965 foram lançados 35 foguetões Delta a partir do complexo. 


As plataformas foram transferidas para a NASA em 1965, pois para a USAF já não havia qualquer utilização 
militar para o complexo. Devido ao acidente do Challenger os lançamentos comerciais e militares foram na sua totalidade 
transferidos para os lançadores convencionais e em resultado a Boieng criou o lançador Delta-2. A USAF decidiu também 
transferir o lançamento dos seus satélites Navstar, anteriormente destinados a serem lançados pelo vaivém, para o novo 
Delta-2. O complexo SLC-17 foi escolhido como local de lançamento do Delta-2 e o complexo regressou novamente à 
responsabilidade da USAF em Outubro de 1988. O complexo teve de sofrer obras profundas com a instalação de novas 
plataformas de serviço, de um sistema hidráulico de elevação de cargas e de um sistema de armazenamento e fornecimento 
de hidrogénio líquido. A torre de serviço móvel do complexo teve de ver o seu tamanho aumentado em 3 metros de forma a 
acomodar o novo lançador. O primeiro lançamento do Delta-2 a partir do complexo (plataforma A) teve lugar a 14 de 
Fevereiro de 1989”. 


* O primeiro Thor a ser lançado desde o complexo SLC-17 tinha o número de série 101 e o lançamento resultou num 
fracasso com a explosão do míssil devido a um problema de contaminação do LOX que originou uma falha numa válvula 
do motor. 

* A plataforma utilizada foi a SLC-17A. O lançamento teve lugar às 1830UTC e o foguetão Delta-2 6925 (D184) colocou 
em órbita o satélite USA-35 / Navstar 2-1 GPS-14 (19802 1989-0134). 
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A última modificação ao complexo finalizou em Outubro de 1997 e serviu para adaptar a plataforma B ao lançador 
Delta-3”. Assim, a plataforma B pode acomodar os lançadores Delta-2 e Delta-3. 


A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo pelo Delta-2 7925-9.5. 


Veículo Local Plat. ni 
10-Nov-00 


20-Mar-04 


Lançamento do GPS 2R-12 


Sendo a segundo de três missões GPS agendadas para 2004, o lançamento do GPS 2R-12 ficou marcado pelos normais 
adiamentos por razões técnicas e devido ao (im)previsível estado do tempo na Florida. No total foram registados seis 
adiamentos antes que o foguetão Delta-2 7925-9,5 (D305) finalmente fosse capaz de abandonar a Plataforma B do 
Complexo de Lançamentos SLC-17 do Cabo Canaveral AFS. 





O lançamento do GPS 2R-12 estava originalmente agendado para ter lugar a 20 de Julho de 2004, sendo no 
entanto antecipado para o princípio do mês de Junho para acomodar o adiamento do lançamento da sonda MESSENGER 
para Mercúrio de Maio de 2004 para finais de Julho. O facto das equipas que preparam o lançamento do Delta-2 e dos 
satélites GPS trabalharem em conjunto, permite assim planear com precisão os lançamentos e identificar quaisquer novas 
oportunidades que beneficiem o manifesto de lançamento do programa 
Delta-2. 


O lançamento da MESSENGER teria de ser levado a cabo dentro 
dos limites de uma janela de lançamento extremamente curta e quanto 
teve lugar seguiu-se quase de imediato o início da montagem do veículo 
D305 na plataforma de lançamento. 


Este primeiro adiamento levou a que o lançamento do satélite de 
navegação fosse agendado para a primeira semana de Junho, mais 
precisamente para o dia 4. Porém, acabaria por ser novamente adiado 
devido a problemas técnicos com uma bomba hidráulica do primeiro 
estágio de um lançador semelhante que se encontrava na Base Aérea de 
Vandenberg e que foi posteriormente utilizado para colocar em órbita o 
satélite Aura. Os engenheiros da Boeing acharam que o melhor 
procedimento a tomar neste caso seria a substituição da bomba utilizada 
no veículo D305 por uma unidade nova e melhorada que foi submetida a 
um novo conjunto de testes. O lançamento acabaria por ser agendado para 
o dia 13 de Junho e posteriormente para a manhã do dia 14, quando 
surgiam notícias de um possível problema com o sistema de transmissão 
de informação pelo interior do próprio lançador. Atrasos na substituição 
da bomba hidráulica levaram a um novo adiamento para o dia 15 e 
posteriormente para o dia 16. A história dos adiamentos da missão D305 
não se ficaria por aqui, pois um novo adiamento devido à necessidade de 
se certificarem os trabalhos de reparação no foguetão colocaram a nova 
data de lançamento a 19 de Junho. 





Quando chegou o dia 19 de Junho as condições pareciam indicar que finalmente o mais recente satélite da 
constelação GPS seria finalmente colocado em órbita. As previsões atmosféricas apontavam somente para uma 


* O primeiro lançamento do Delta-3 teve lugar a 27 de Agosto de 1998 e resultou num fracasso quando o foguetão Delta-3 
(D3-1) não conseguiu colocar em órbita o satélite Galaxy-10. 
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probabilidade de 20% de ocorrência de condições desfavoráveis para o lançamento que estava agendado para as 0010UTC 
do dia 20 de Junho no início de uma janela de lançamento de 27 minutos. No entanto o caprichoso tempo da Florida nesta 
altura do ano pregou a sua primeira partida aos controladores saudando-os com trovoada e fazendo com que o lançamento 
fosse adiado por 24 horas. No entanto não havia muita esperança que tal pudesse ter lugar, pois os meteorologistas 
apontavam para uma probabilidade de 60% de ocorrência de más condições atmosféricas. 


Apesar do adiamento do lançamento, os técnicos da Boeing e da USAF prestaram uma homenagem ao recém- 
falecido Presidente Ronald Reagan com o descerramento de uma placa na plataforma de lançamento onde se lia “Launch 


99 


One For “The Gipper ”. 


Tal como era de esperar o lançamento acabou por ser novamente adiado a 20 de Junho devido às más condições 
atmosféricas na Florida. Este adiamento começou a colocar uma certa pressão nos técnicos pois cada vez mais se 
aproximavam da data de lançamento da sonda MESSENGER que deveria utilizar a mesma plataforma de lançamento. Os 
adiamentos sucessivos deste lançamento fizeram que transpusesse já a data de início dos preparativos para a missão a 
Mercúrio. 


O dia 23 de Junho foi agendado como a nova data de lançamento do GPS 2R-12 após a necessidade de se 
introduzir um período de descanso para os controladores e técnicos que supervisionaram as anteriores tentativas de 
lançamento. 


Finalmente tudo correu bem e às 2254:00,693UTC do dia 23 de Junho o foguetão Delta-2 7925-9,5 (D305) 
colocou em órbita o satélite GPS 2R-12 que recebeu as designações Navstar-55 e USA-178, além da Designação 
Internacional 2004-023A e o número de catálogo orbital 28361. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste 
lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


29 de Junho — 11K77 Zenit-3SL DM-SL 


Telstar-18 (Apstar-5) 
O n.º 13 fez valer a sua fama na 14º missão da empresa Sea 
Launch quando o satélite Telstar-18 não conseguiu atingir . 
a órbita determinada devido a um problema no estágio Lançamento orbital n. da . 
Block DM-SL fez com que a sua segunda queima não Lançamento Sea Launch n.º 13 (0,300%) 


corresse como previsto (este deveria ter sido o 13º Lançamento Odyssey n.º 13 (0,300%) 
lançamento com sucesso da Sea Launch). No entanto o 
satélite foi posteriormente “salvo” utilizando os seus próprios meios de propulsão atingindo assim a sua órbita operacional. 


O Telstar-18 


O satélite Telstar-18, com um peso de 4.640 kg, foi 
construído pela Space Systems/Loral e será operado pela 
Loral Skynet, sendo estas empresas subsidiárias da Loral 
Space & Communications. O satélite é baseado no 
modelo 1300 e transporta 54 repetidores activos, dos 
quais 16 são repetidores em banda-Ku e 38 são 
repetidores em banda-C. A zona de cobertura da banda- 
Ku abrange a China, Índia, Taiwan, Hong Kong e a 
Coreia, enquanto que a zona de cobertura da banda-C 
abrange a Ásia, Austrália, Nova Zelândia, ilhas do 
Oceano Pacífico e o Havai. 





O Telstar-18, também designado Apstar-5, 
servirá para transmissão de sinal de TV directamente para 
a casa dos utilizadores, Transmissão de Internet, VSAT e 
serviços bidireccionais baseados em IP na zona asiática, 
enquanto que proporciona uma ligação com os estados Unidos. O satélite deverá ter uma vida útil de 13 anos. 


O lançador 11K77 Zenit-3SL DM-SL 


O foguetão 11K77 Zent-3SL DM-SL, também designado J-1 (Designação Sheldom) ou SL-16 (Departamento de Defesa 
dos Estados Unidos e NATO), pertence à família dos lançadores Energiya e foi desenvolvido, na sua versão original como 
11K77 Zemt-2, para servir como substituto dos lançadores derivados a partir de mísseis balísticos intercontinentais 
utilizados desde os anos 60. Porém, e sendo construído na Ucrânia, com a desintegração da União Soviética a planeada 
produção em grande escala deste lançador foi cancelada e o seu futuro ameaçado com o investimento feito na família de 
lançadores Angara. 
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O desenvolvimento do Zenit foi iniciado em 1978 e os primeiros testes do primeiro estágio Zenit-1 foram 
iniciados em 1982, tendo os trabalhos na primeira plataforma destes lançadores sido concluídos em Dezembro de 1983. 
Apesar de todos os trabalhos nas instalações de apoio para os veículos estarem prontas, o primeiro lançamento foi 
sucessivamente adiado devido aos problemas no desenvolvimento do primeiro estágio. 


Finalmente a 13 de Abril de 1985 foi iniciada uma série de lançamentos de ensaio que se prolongou até 1987 
colocando em órbita uma série de cargas experimentais, findos os quais todo o sistema do Zenit foi aceite para uso militar. 


Uma versão do seu primeiro estágio foi utilizada como propulsor lateral do potente 11K25 Energia, entretanto 
abandonado. Foram construídas duas plataformas em GIK-5 Baikonur, mas outras plataformas em GIK-1 Plesetsk nunca 
foram concluídas sendo entretanto convertidas para serem utilizadas com os Angara. 


Desde o inicio do programa que estava prevista a construção de um lançador a três estágios, o Zenit-3, para 
colocar cargas na órbita geossíncrona. Esta versão utilizaria o estágio 11D68 Block-D já utilizado no 11452 NI Nositol e 
8K82K Proton-K, podendo assim substituir este lançador na colocação de satélites na órbita de Clarke. Nos anos 80 foi 
considerado o seu lançamento a partir de uma base situada no Cabo York, Austrália, sendo posteriormente adoptado pelo 
consórcio Sea Launch para lançamentos a partir de uma plataforma petrolífera norueguesa reconvertida e situada no 
Oceano Pacífico no equador terrestre. 


Este foi o 13º lançamento do 11K77 Zemt-3SL dos quais somente um fracassou (isto é, que resultou na perda do 
satélite), tendo assim uma taxa de sucesso de 92,31%. O primeiro lançamento do Zenit-3SL ocorreu a 28 de Março de 1999 
(0129:59UTC) tendo colocado em órbita o satélite DemoSat (25661 1999-0144). Por outro lado, o primeiro fracasso teve 
lugar no seu terceiro lançamento ocorrido a 12 de Março de 2000 (1449:15UTC) quando falhou o lançamento do satélite 
ICO F-1. 


O 11K77 Zemt-3SL desenvolve uma força de 740.000 kgf no lançamento, tendo um peso de 471.000 kg. Tem um 
comprimento de 59,6 metros e um diâmetro de 3,9 metros. O seu primeiro estágio, Zemit-1, tem um peso bruto de 354.300 
kg, pesando 28.600 kg sem combustível. No lançamento desenvolve 834.243 kgf, tendo um Tes (vácuo) de 337 s, um Tes- 
nm de 311 s e um Tq de 150 s. Tem um comprimento de 32,9 metros e um diâmetro de 3,9 metros. Este estágio está 
equipado com um motor RD-171 (11D521), com quatro câmaras de combustão, que consome LOX/Querosene. Este motor 
tem um peso de 9.500 kg, um diâmetro de 4,0 metros e um comprimento de 3,8 metros, sendo capaz de desenvolver 
806.000 kgf (vácuo) com um Tes (vácuo) de 337 s, um Tes-nm de 309 s e um Tq de 150 s. Uma versão deste estágio foi 
utilizada como propulsor lateral no lançador 11K25 Energiya e recuperados após o lançamento com o uso de pára-quedas. 


O segundo estágio, Zenit-2, tem um peso bruto de 90.600 kg e uma massa de 9.000 kg sem combustível. E capaz 
de desenvolver 93.000 kgf (vácuo), tendo um les de 349 s e um Tq de 315 s. Tem um diâmetro de 3,9 metros e um 
comprimento de 11,5 metros. Está equipado com um motor RD-120 (também designado 11D123). Desenvolvido por 
Valentin Glushko, o motor tem um peso de 1.125 kg, um diâmetro de 1,9 metros e um comprimento de 3,9 metros, 
desenvolvendo 85.000 kgf (em vácuo) com um Tes de 350 s e um Tq de 315 s. O RD-120 tem uma câmara de combustão e 
consome LOX/Querosene. 


O terceiro estágio, Block DM-SL ou 11D68, tem um peso bruto de 17.300 kg e uma massa de 2.720 kg sem 
combustível. É capaz de desenvolver 8.660 kgf, tendo um Ies de 352 s e um Tq de 650 s. Tem um diâmetro de 3,7 metros e 
um comprimento de 5,6 metros. Está equipado com um motor RD-58M (também designado 11D58M). Desenhado por 
Korolev e desenvolvido entre 1970 e 1974, o RD-58M tem um peso de 230 kg, um diâmetro de 1,2 metros e um 
comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 8.500 kgf (em vácuo) com um Tes de 353 s e um Tq de 680 s. O motor tem uma 
câmara de combustão e consome LOX/Querosene. 


A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo pelo 11K77 Zenit-3SL DM-SL. 


15-Jun-02 Galaxy-3C 


Thurraya-2 
EchoStar-9/Telstar-13 
Galaxy-XII/Horizons-| 
Telstar-18 'Apstar-S 
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Lançamento do Telstar-18 


A plataforma de lançamento Odyssey partiu do seu porto de abrigo em Long Beach, Califórnia, no dia XX de Junho, 
enquanto que o navio de comando Sea Launch Commander zarpou a XX de Junho. Ambos chegaram à zona de lançamento 
no dia 24 de Junho e deram início à contagem decrescente de 72 horas para o lançamento do Telstar-18. No dia 27 de Junho 
o foguetão lançador 11K77 Zemt-3SL DM-SL era transportado para o exterior do hangar de abrigo e colocado na vertical 
sobre a plataforma de lançamento. 


No dia do lançamento e a T-16m (0341UTC) o braço transportador do foguetão lançador e que serve também para 
colocar o veículo numa posição vertical sobre a plataforma de lançamento, foi recolhido para o interior do hangar cujas 
portas foram fechadas e seladas. A T-14m (0345UTC) 
surgia a informação de que as condições atmosféricas 
eram aceitáveis para o lançamento com o vento a soprar 
com uma velocidade de 18,52 km/h de Este e com uma 
temperatura de 27,78ºC. 


A T-2m (0357UTC) iniciavam-se os preparativos 
para a ignição do motor RD-171 do primeiro estágio e a 
T-Im (0358UTC) era dada luz verde para o lançamento 
por parte dos controladores. A ignição dos motores do 
11K77 Zemt-3SL DM-SL tinha lugar às 0358:59,160UTC 
do dia 29 de Junho, com o lançador a abandonar a 
plataforma de lançamento e num voo estável a manobrar 
para se colocar na trajectória ideal. 


A T+im 10s (0400UTC) o lançador já havia 
ultrapassado a zona de maior pressão dinâmica e o final da 
queima do primeiro estágio tinha lugar às 0401UTC 
(T+2m 31s). Após o final da queima do RD-171, o 
primeiro estágio separou-se do segundo estágio tendo 
impactado no Oceano Pacífico a 830 km da plataforma 
Odyssey. Entretanto havia-se iniciado a queima do 
segundo estágio. A separação da ogiva de protecção do 
satélite Telstar-18, agora desnecessária, tinha lugar ás 
0402UTC (T+3m 15s), com a ogiva a impactar no Oceano 
Pacífico a 963 km da Odyssey. 


Às 0406UTC (T+7m 10s) o motor RD-120 do 
segundo estágio começava a diminuir a sua potência em 
preparação do final da sua queima que teria lugar às 
O406UTC (T+/Jm 24s). Entretanto continuavam em 
ignição os motores vernier deste estágio que terminariam a sua queima às 0408UTC (T+9m). O segundo estágio separar-se- 
1a do estágio Block DM-SL logo a seguir e acabaria por cair no Oceano Pacífico a 4.800 km da plataforma Odyssey. 





A primeira ignição do Block DM-SL teria lugar 4s após o final da queima dos motores vernier (0408UTC) e 
terminaria às 0412UTC (T+]3m 30s) atingindo-se uma órbita preliminar em torno da Terra. O conjunto Block DM-SL / 
Telstar-18 permaneceria nesta órbita até às 0448UTC (T+49m 2s) altura em que se iniciou a sua segunda queima. 


O motor 11D58M do Block DM-SL terminou a sua segunda queima às 0453UTC (T+54m 40s) e a separação do 
Telstar-18 teve lugar às 0503UTC (T+1h 4m 50s). 


Nas horas que se seguiram ao lançamento tornou-se aparente que o lançador não havia colocado o satélite na 
órbita pretendida (apogeu de 36.000 km de altitude e perigeu de 760 km de altitude), atingindo somente 21.000 km no 
apogeu. 


Investigações posteriores começaram por referir que o satélite se havia separado do estágio Block DM-SL de 
forma prematura, tendo sido colocado numa órbita mais baixa. Porém, veio-se a verificar através dos dados de telemetria 
que o estágio superior havia terminado a sua queima 54 segundos antes do previsto. No entanto os seus controladores 
revelaram que o Telstar-l18 possuía combustível suficiente para atingir a órbita geossíncrona (no quadro seguinte 
encontram-se assinalados os parâmetros orbitais do Telstar-18 até ao dia 13 de Julho de 20049). 


é Dados cedidos por Antonín Vitek. (http:/Awwwlib.cas.cz/home.htm). 
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Data / Hora (UTC) | Apogeu (km) | Perigeu (km) | Inclinação Orbital (º) Período Orbital (min.) 


ori | 260 | om | om | em 
EE E O 


Após entrar em órbita o Telstar-18 recebeu a Designação Internacional 2004-0244 e o número de catálogo orbital 
28364. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 





29 de Junho — 15418 Dnepr 


Demeter; SaudiComsat-1; SaudiComsat-2; Saudisat-2; Aprizesat-1; Aprizesat-2; 
AMSAT-OSCAR 51; UniSat-3 


Com a queda da União Soviética e o posterior 
desmembramento do império soviético, a Rússia viu-se 


herdeira de um formidável arsenal nuclear. Formidável Lançamento orbital n. 4.335 : 
sim, mas em muitos aspectos desactualizados e à beira de Lançamento Rússia n. 2.4 eo /0) . 
múltiplas catástrofes quando os fundos para manutenção e Lançamento GIK-S Baikonur n.º 1.137 (26,228%) 





melhoramento dos sistemas nucleares começaram a 
escassear. Com os acordos de redução e eliminação dos arsenais nucleares entre a Rússia e os Estados Unidos, surgiu a 
opção de se fazer um aproveitamento das centenas de mísseis balísticos intercontinentais para colocar em órbita satélites 
artificiais. A Rússia tem assim potencialmente centenas de lançadores que poderiam fazer descer o preço do quilograma em 
órbita. Infelizmente não se tem assistido a muitos lançamentos deste tipo e várias causas podem ser apontadas para tal (o 
grande tamanho e peso dos satélites de comunicações, o 
reduzido investimento em veículos científicos, o ainda 
assim elevado custo do quilograma em órbita, etc.). Nos 
últimos anos tem-se assistido a uma média de 2 a 3 
lançamentos deste tipo levados a cabo pelos foguetões 
Rockot, Strela ou Dnepr. 














Uma destas missões teve lugar a 29 de Junho de 
2004 com o lançamento desde o Cosmódromo GIK-5 
Baikonur (LC109) de um foguetão Dnepr que colocou em 
órbita oito pequenos satélites para vários países. 


O foguetão 15418 Dnepr é lançado desde o LC109 do 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur às 0630UTC do dia 29 


de Junho de 2004. O Dnepr colocaria em órbita oito 
satélites para diferentes nações. Imagem: ISC 
Kosmotras. 
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DEMETER & Comp. 


A carga principal a bordo do Dnepr foi o satélite francês DEMETER (Detection of Electro-Magnetic Emissions 
Transmitted from Earthquake Regions). Com um peso de 125 kg (a carga mais pesada neste lançamento), o DEMETER foi 
desenvolvido pelo CNES (Cente National d'Edtudes Spatiales) tem como objectivo levar a cabo estudos sismológicos ao 
medir os sinais eléctricos e magnéticos nas altas camadas da atmosfera e de os correlacionar com a actividade vulcânica e 
sísmica na superficie. 


O DEMETER é o primeiro projecto do CNES na área dos microssatélites destinados para pesquisas espaciais. O 
satélite foi construído tendo por base a plataforma MYRIADE. Os principais objectivos científicos do veículo são o estudo 
de fenômenos electromagnéticos na alta atmosfera de forma a estabelecer uma relação com os tremores de terra, erupções 
vulcânicas, tsunamis e outros fenómenos sísmicos. Mais precisamente o DEMETER pretende: estudar os distúrbios 
1onosféricos em relação à actividade sísmica e examinar os efeitos antes e após a sua ocorrência; estudar os distúrbios 
1onosféricos em relação à actividade vulcânica; observar os distúrbios 1onosféricos em relação à actividade antropomórfica; 
contribuir para a compreensão do mecanismo que origina estes distúrbios; e fornecer uma informação global do ambiente 
electromagnético terrestre. 


Para levar a cabo os seus estudos, o DEMETER irá obter dados sobre seis componentes do campo 
electromagnético num largo intervalo de frequências e proceder à determinação dos parâmetros do plasma, composição dos 
10es, medição da densidade de electrões e temperatura 
e fluxo de electrões energéticos. 


O DEMETER transporta vários instrumentos 
entre os quais três sensores eléctricos, três sensores 
magnéticos, um analisador de 16es, um detector de 
partículas energéticas e uma sonda Langmuir 
associada com um módulo electrónico comum BANT | Lisii rd 
para processamento e tratamento de dados a bordo. EO j! Il 


p a 
1 > 


A Arábia Saudita lançou três veículos a 
bordo do Dnepr: o Saudicomsat-l e Saudicomsat-2 
(ambos com um peso de 12 kg, tendo ambos uma 
forma cúbica com uma largura de 0,295 metros), e o 
SaudiSat-2 (com um peso de 35 kg, tendo uma forma 
de um paralelepípedo com uma largura de 0,295 
metros, uma altura de (0,295 metros e um 
comprimento de 0,5 metros). Os dois primeiros são 
veículos de comunicações comerciais experimentais. 
Estes satélites irão proporcionar canais de transmissão 
de dados entre portadores de estações estacionárias, 
terminais móveis e entre a estação central. O satélite 
SaudiSat-2 é um satélite experimental para 
monitorização da superficie terrestre. 


Aspecto do satélite francês DEMETER durante a fase de 
processamento antes de ser colocado no lançador 15418 
Dnepr. Imagem: ISC Kosmotras. 





Os três satélites foram desenvolvidos e fabricados pelo Instituto de Pesquisa Espacial no King Abdulaziz City for 
Science and Technology (KACST). 


O UniSat-3, pertencente à Itália, tem um peso de 12 kg e é um satélite científico equipado com um megnetômetro 
para medir o campo magnético terrestre. O satélite foi desenhado por estudantes num programa educativo no contexto da 
denominada Escola de Engenharia Aeroespacial da Universidade de Roma “La Sapienza”. O satélite tem como objectivo 
testar células solares em condições espaciais, destinadas a aplicações na Terra; medição do campo magnético para a 

determinação de atitudes e testes do canal de comunicações por rádio. 


O UniSat-3 (na imagem ao lado cedida pela ISC Kosmotras) foi 
totalmente desenvolvido e fabricado no laboratório de astrodinâmica da 
Universidade de Roma “La Sapienza”. O satélite transporta a bordo 
magnetómetros e células solares, tendo uma forma de um prisma octogonal 
com uma largura de 0,15 metros e um comprimento de 0,25 metros. A sua 
estrutura é do tipo medular com quatro placas em forma de favos de mel 
onde os subsistemas podem ser localizados. As placas estão seguras em 
quatro colunas verticais. Os oito painéis laterais possuem células solares 
que originam uma corrente de 3 Watts. A atitude do satélite é controlada de 
forma passiva por método magnético. 
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O AMSat-Echo é um satélite de comunicações radioamador e tem um peso de 12 kg. O satélite é destinado para 
serviços de comunicações analógicas e digitais para os operadores amadores de rádio. O satélite foi desenvolvido, montado 
e testado pela corporação SpaceQuest, Ltd., sendo esta responsável pelo desenvolvimento, preparação para o lançamento e 
lançamento do veículo. A AMSat é a responsável pelos testes funcionais e exploração do satélite em órbita. 


O satélite transporta três receptores amadores em frequência fixa em banda VHF, um receptor em múltipla 
frequência, um receptor para transmissão de comandos e telemetria em frequência fixa em banda UHF, dois receptores em 
múltipla frequência em banda UHF e um receptor em banda-S que opera em banda amadora. 


O AMsSat-Echo tem uma forma cúbica com uma largura de 0,25 metros e em cada face cúbica possuí um conjunto 
de painéis solares. O satélite está equipado com uma antena “turnstille” numa das faces e com uma antena mono polar em 
banda UHF no lado oposto. 


O satélite opera na frequência de ligação satélite-Terra para a rede AMSat-Echo com um valor de 435 MHz a 438 
MHz em banda UHF e 2.400 MHz em banda-S. A potência máxima em banda UHF é de 7 Watts através da antena 
omnidireccional, com uma densidade de emissão de energia a partir de uma altitude de 800 km para a superficie terrestre de 
124,0 W/m?/4 kHz. A potência máxima para o transmissor em banda-S é de 1 Watt. A frequência da ligação do canal 
Terra-satélite é de 145,8 MHz a 146 MHz e 1.200 MHz. 


Por fim, os satélites LatinSat-C e LatinSat-D são dois satélites cúbicos com uma largura de 0,25 metros e com um 
peso de 15 kg cada, destinados à transferência de dados entre duas estações terrestres fixas ou entre terminais móveis. São 
destinados para aplicações como parte da constelação LatinSat que pertence à companhia Latin Trade Satellites S. A. 
(Brasil). O sistema LatinSat deverá ser constituído por 64 satélites colocados em órbitas baixas. Os planos dos criadores do 
sistema apontam para o desenvolvimento de um sistema de comunicações global para a transmissão de dados e detecção 
móvel e fixa, além de monitorização na base da tecnologia de e-mail. 


Este sistema foi desenvolvido pela corporação SpaceQuest, Ltd. (Estados Unidos) que é responsável pelo 
desenvolvimento, lançamento e teste dos satélites em órbita. Os satélites pertencem a esta corporação. 


Cada satélite transporta uma série de equipamentos de comunicação a bordo que inclui quatro receptores em 
frequência fixa, um receptor para comandos de controlo e transferência de telemetria em frequência fixa. Os transmissores 
operam numa banda de frequência entre 400,5 MHz e 400, 65 MHz com uma potência de 7 Watts operando através de uma 
antena omnidireccional. A densidade final das emissões de energia a partir de uma altitude de 800 km para a superficie 
terrestre equivale a 127,8 W/m?/4 kHz. O receptor a bordo opera numa banda de frequência de 399,90 MHz a 400,05 MHz. 


O manifesto de lançamento inicial incluía o satélite russo AKS-1. O veículo foi no entanto retirado do lançador em 
meados de Junho por solicitação da Companhia de Sistemas Aeronáuticos e Espaciais, sendo transportado para um edifício 
de operações e verificação em Baikonur onde será submetido a testes e posteriormente preparado para outro lançamento no 
futuro. 


AMSat-Echo, tradição espacial 


Desde o início do programa espacial que se assistiu ao lançamento de pequenos satélites destinados a comunicações 
radioamadoras. O mesmo aconteceu neste lançamento com a viajem do AmsSat-Echo que transporta dois transmissores 
UHF capazes de operações simultâneas, 4 receptores VHF e um receptor multibanda e multimodo capaz de operar nas 
bandas dos 10 metros, 2 metros, 70 centímetros e 23 centímetros. Na sua órbita polar sincronizada com o Sol a 800 km de 
altitude, o satélite será utilizado por radioamadores em todo o mundo. 


A integração do satélite teve início em Dezembro de 2003 numa altura em que o seu lançamento estava previsto 
para ter lugar a 31 de Março de 2004 (após ter sido antecipado de Maio de 2004). No Verão de 2003 todo o equipamento 
que seguiria a bordo do satélite foi activado numa configuração de voo para testar as comunicações de dados, testes dos 
subsistemas de comando, controlo e atitude, para além dos testes do equipamento de rádio, sistemas de fornecimento de 
energia e sistemas de cabos. 


Toda a preparação do satélite para o lançamento decorreu sem problemas importantes e em Janeiro de 2004, 90% 
do seu equipamento havia superado vários testes sendo os problemas todos eliminados nas semanas seguintes. 


O foguetão Dnepr 


A resposta soviética ao sistema anti-míssil americano surgiu com o míssil balístico intercontinental R-36M2, também 
conhecido como SS-18 Satan (ou 15A18M2). O míssil também era conhecido com o nome Voevoda (que significa líder de 
um exército, numa óbvia referência ao seu papel). No entanto o R-36M2 foi colocado em serviço num número limitado de 
unidades devido ao final da Guerra-Fria. 
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Desenvolvimento do R-36M2 


Em Julho de 1979 são emitidas as especificações técnicas e tácticas para um míssil balístico intercontinental de quarta 
geração com o objectivo de substituir o míssil R-36MUTTKh e que fosse capaz de derrotar o futuro escudo de defesa 
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espacial americano. Em Junho de 1982 o projecto encontrava-se pronto e apresentava motores 
melhorados e mais resistentes a ataques nucleares. O projecto para o novo motor RD-274 era 
finalizado em Dezembro de 1982 e o desenvolvimento do motor é concluído em Maio de 1985, 
sendo o desenho transferido para a Yuzhnoye para futura produção. 


O decreto formal que autoriza o desenvolvimento do míssil é emitido a 9 de Agosto de 
1983 e nele se inclui o motor RD-0255 do estágio superior e os quatro motores vernier do segundo 
estágio. O míssil teria um novo sistema de lançamento a gás frio e os ensaios do veículo contendo o 
sistema de lançamento de múltiplas ogivas 15F173 teve início a 23 de Março de 1986. 


O primeiro lançamento foi um desastre total quando o sistema de lançamento a gás foi 
activado e o resto da sequência de lançamento falhou, resultando na explosão do míssil no silo de 
lançamento. A explosão fez com que a cobertura com um peso de 100.000 kg fosse projectada no ar 
e criando uma enorme cratera no Complexo de Lançamento LC101 em Baikonur. Foi impossível 
executar qualquer trabalho de reparação no silo. 


Em Maio de 1986 foi decidido que o sistema de transporte de uma única ogiva 15F175, de 
fabrico russo, fosse utilizado em vez do sistema 15F173 que era de origem ucraniana. Os testes com 
o sistema 17F173 foram finalizados em Março de 1988 enquanto que os testes do sistema 177F175 
foram iniciados em Abril de 1988 e finalizados em Setembro de 1989. Finalmente a 11 de Agosto de 
1988 o míssil R-36M2 e o sistema de lançamento 177F173 foram aceites para serviço, enquanto que o 
sistema 17F175 era aceite a 23 de Agosto de 1990. 


O R-36M2 utilizava um sistema de consumo de propolente que minimizava os resíduos, 
proporcionando um impulso total de 8.800 kg (igualando o míssil americano Peacekeeper). A versão 
equipada com ogivas múltiplas poderia transportar até 36 ogivas com alvos distintos, apesar de 
somente haver sido planeado utilizar 10 ogivas em serviço. As ogivas eram colocadas numa 
estrutura especial formando dois “círculos de morte”. O módulo de pós-propulsão possuía quatro 
câmaras orientáveis que funcionavam de forma continua durante a separação das ogivas. 


O míssil possuía também um novo conjunto de contra medidas que eram consideradas mais 
adequadas para enfrentar o sistema anti-míssil americano. O seu sistema de orientação era inercial e 
era resistente ás radiações nucleares ou aos feixes de partículas, podendo ser lançado mesmo após a 
ocorrência de deflagrações nucleares nas proximidades dos silos. O sistema de orientação estava 
equipado com sensores para detectar raios gama e fluxões de neutrões, manobrando o veículo 
durante a ascensão e afastando-o das explosões nucleares. Todo o veículo encontrava-se protegido 
por um escudo resistente ao calor, explosões ou raios laser. 


No total foram construídos 190 mísseis R-36M2, com a Yuzhnoye a desenvolver programas 
de melhoria dos veículos de forma a prolongar a sua vida útil. No entanto o R-36M2 deveria ser 
eliminado de acordo com os tratados de redução de armas nucleares START-2. Em 1992 foi dado 
início à substituição dos R-36M2 pelos mísseis Topol-M e por volta de 1998 somente existiam 58 
silos equipados com os velhos mísseis. 


A Rússia viu-se assim com um excedente de 150 unidades de R-36M2 que deveriam ser 
destruídos até 2007, porém foi decidido transformar os mísseis no lançador orbital Dnepr. 


Durante os anos 90 uma variedade de versões civis dos mísseis R-36M e R-36M2 foram 
apresentados como lançadores orbitais comerciais. Estes lançadores utilizavam versões civis dos 
módulos de transporte de ogivas permitindo o lançamento de múltiplos satélites. Os mísseis que 
seriam utilizados sem qualquer modificação foram apresentados como RS-20K Konversaya. 


A versão Dnepr apresentava modificações nos mísseis incluindo a conversão do veículo 
num lançador a oxigénio líquido e querosene que utilizava uma plataforma de lançamento em lugar 
de um silo subterrâneo. Ao contrário do que se pensava o interesse comercial neste tipo de 
lançadores orbitais foi muito reduzido e a designação Dnepr acabou por ser aplicada a todos os 
veículos descendentes do R-36M2 lançados a partir de silos em Baikonur. 


O Dnepr tem um peso de 211.000 kg, sendo capaz de transportar uma carga de 4.500 kg 


para uma órbita a 200 km de altitude com uma inclinação de 46,2º em relação ao equador terrestre, ou então uma carga de 
3.200 kg para uma órbita a 390 km de altitude com uma inclinação de 51,6º. Tem um comprimento de 42,30 metros e um 
diâmetro de 3,00 metros, tendo uma envergadura de 3,05 metros. 
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O veículo utiliza propolentes armazenáveis N204 / UDMH nos três estágios, estando o primeiro estágio equipado 
com um motor RD-274 e o segundo estágio equipado com um motor RD-0225. 


O Dnepr é capaz de colocar as suas cargas em órbita com uma precisão de +/- 4,0 km no que diz respeito à altitude 
orbital e +/- 0,04º no que diz respeito à inclinação orbital, podendo ser lançado para inclinações orbitais de 50,5º; 64,5º; 
87,3º e 98,0º. A sua fiabilidade actual é de 97%. Este lançador pode ser referido com uma variedade de nomes 
nomeadamente: RS-20K, Ikar e 15A18M2. 


O Dnepr é ejectado por meio de pressão a gás a partir do seu silo subterrâneo com o motor do primeiro estágio a 
entrar em ignição após o míssil abandonar o silo. 


UniSat-3 


No próximo Em Órbita: 


- Crônicas Espaciais de Don Pettit; 

- Emblemas Espaciais; 

- Princípios do Voo Espacial; 

- Janela para o futuro: as histórias de FC no Em Orbita; 

- As duas actividades extraveiculares dos membros da Expedição 9 na ISS; 
- Chegamos mesmo à Lua? Porque há pessoas que ainda não acreditam!!! 

- Lançamentos orbitais e sub-orbitais em Agosto de 2004; 


- Cronologia Astronáutica; 


O próximo Em Orbita estará disponível na segunda 
semana de Setembro de 2004. 
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Julho de 2004 


Em Julho de 2004 registaram-se 4 lançamentos orbitais, colocando-se em órbita 4 satélites. Desde 1957 e tendo em conta 
que até 31 de Julho foram realizados 4.339 lançamentos orbitais, 361 lançamentos foram registados neste mês, o que 
corresponde a 8,320% do total e a uma média de 7,681 lançamentos orbitais por ano neste mês. É no mês de Dezembro 
onde se verificam mais lançamentos orbitais (425 lançamentos que correspondem a 9,795% do total) e o mês de Janeiro é o 
mês no qual se verificam menos lançamentos orbitais (268 lançamentos que correspondem a 5,702% do total). 
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15 de Julho — Delta-2 7920-10L (D304) 


Aura (EOS CHEM 1) 


O último elemento do denominado EOS (Earth Observing 
System) da NASA foi colocado em órbita no dia 15 de 
Julho de 2004. O satélite Aura tem como principal Lançamento orbital n.º 4.336 

objectivo observar de forma detalhada a atmosfera terrestre Lançamento E.U.A. n.º 1.290 (29,751) 

e tentar compreender como é que o fumo, os aerossóis e Lançamento Vandenberg AFB n.º 571 (13,169%) 
outros poluentes são transportados na atmosfera e afectam 
a qualidade do ar que todos nós respiramos. O Aura irá também monitorizar as alterações no clima terrestre e procurar 
sinais de recuperação na camada de ozono da atmosfera após anos de ataque por parte dos clorofluorcabonetos (CFC). Na 
realidade o Aura representa um verdadeiro laboratório de química em órbita terrestre e é um instrumento tão potente e 
valioso que bastaria trabalhar por um só dia que seria capaz de reunir mais informação acerca do ar do que até aqui se 
haveria conseguido com qualquer instrumento anterior em órbita. 





O Aura (representação artística ao lado 
cedida pela NASA) transporta vários instrumentos a 
bordo sendo o mais importante o TES (Tropospheric 
Emission Spectrometer). Este instrumento irá estudar 
uma camada da atmosfera na qual a maior parte da 
Humanidade vive. A troposfera começa junto ao solo 
e tem uma espessura de 10 km até à estratosfera, 
onde a camada de ozono protege o planeta da 
radiação ultravioleta. As observações da troposfera 
realizadas a partir do espaço são difíceis devido à 
interferência das nuvens que se encontram entre o 
satélite e a camada mais inferior da atmosfera. 
Porém, o TES está concebido para observar na 
vertical e na horizontal ao mesmo tempo. Esta 
configuração será capaz de detectar a poluição do ar 
causada de forma natural (vulcões ou fogos 
florestais) ou pela acção do Homem (queima de 
árvores ou outra biomassa nos trópicos e biprodutos 
industriais na América do Norte ou na China). Por vezes a poluição é considerada como um problema local, porém 
devemos ser capazes de compreender como é que um foco de poluição pode viajar desde os Estados Unidos para a Europa. 
As poeiras dos desertos da China podem permanecer suspensas sobre o Oceano Pacífico e afectar a qualidade do ar no 
extremos Noroeste desse oceano, e da mesma forma o ar poluído dos fogos florestais no Canadá pode-se estender desde 
Nova Iorque até à capital americana. 





O Aura estará também atento de forma especial à camada de ozono. A camada de ozono encontra-se a ser 
constantemente vigiada desde os anos 70 quando as medições levadas a cabo pelos satélites começaram a indicar uma 
diminuição da quantidade de ozono devido à acção dos CFC originados pelo Homem. O OMI (Orbital Monitoring 
Instrument) irá registar as alterações na camada de ozono bem como os níveis de dióxido de nitrogênio e de outros 
poluentes. O OMI irá assim auxiliar os cientistas a distinguir entre o ozono construtivo e o ozono poluidor. 


Os instrumentos do Aura serão capazes de detectar os níveis dos gases causadores do efeito de estufa e de medir a 
formo como as partículas de aerossol reflectem ou absorvem a luz solar, que pode assim contribuir para alterações 
climáticas tais como o aquecimento global. 


Instrumentos a bordo do Aura 


O Aura transporta quatro instrumentos cujas tecnologias foram desenvolvidas para serem utilizadas a bordo de satélites de 
monitorização ambiental. Cada instrumento proporciona capacidades únicas e complementares que serão capazes de levar a 
cabo observações globais diárias da camada de ozono terrestre, da qualidade do ar e de obter dados sobre parâmetros 
fundamentais do clima. 


O quadro seguinte sumaria os parâmetros atmosféricos medidos pelos quatro instrumentos. As altitudes em que 
cada instrumento irá obter os seus dados está representado na escala vertical e em vários casos os dados são obtidos por 
vários instrumentos nas mesmas altitudes o que permite perspectivas independentes e calibração cruzada das medições. 


e High Resolution Dynamics Limb Sounder (HRDLS) — este instrumento é um radiómetro que irá observar o limite 
superior da troposfera, estratosfera e da mesosfera para determinar a temperatura; a concentração de Os, H50, 
CH, N5O0, NO,, HNO;, N50s5, CFC,,, CFC,5, CIONO; e dos aerossóis; e determinar a localização das nuvens 
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estratosféricas polares. Os objectivos do HRDLS são o de proporcionar observações com uma resolução vertical 
horizontal superior ao obtido anteriormente; observar a baixa estratosfera com uma sensibilidade melhorada e 
maior precisão; e melhorar a compreensão dos processos atmosféricos através da análise dos dados, diagnóstico e 
utilização de modelos bidimensionais e tridimensionais. 


O HRDLS executa as suas observações na vertical através de vários ângulos de azimute, medindo 
emissões de infravermelhos em 21 canais que variam dos 6,12 mm até ais 17,76 mm. Quatro canais medem as 
emissões por CO». Tirando partido das percentagens de CO2, é determinada a transmitância, e a equação da 
transferência radiativa é invertida para determinar a distribuição vertical da função do corpo negro de Planck, da 
qual é derivada a temperatura como uma função da pressão. Uma vez que o perfil de temperatura foi estabelecido, 
é utilizado para determinar o perfil da função de Planck para os canais de detecção de gases. A radiância que foi 
medida e o perfil da função de Planck são então utilizados para determinar a transmitância de cada gás e a sua 
distribuição. 


Os ventos e os vórtices de potencial são determinados a partir das variações espaciais das altitudes das 
superfícies geopotenciais. Estas são determinadas nos níveis superiores por integração dos perfis verticais de 
temperatura a partir da base de uma referência conhecida. O HRDLS irá melhorar o conhecimento em regiões 
onde das quais não existem muitos dados ao medir as variações em altitude da superfície de referência com o 
auxílio de um giroscópio. Este nível (perto da base da estratosfera) pode também ser integrado para baixo 
utilizando as medições no nádir das temperaturas para melhorar as análises troposféricas. 


EOS Aura Atmospheric Profile Measurements 


ordenada UVB Bu, assi teplevas paa a anne Ip ng onbenen 


Cri E 


7 
E 
E 
| 
E] 
É 
E 
É 
z 
E 
E 
E 
E 
, 





e  Microwave Limb Sounder (MLS) — as prioridades científicas e os objectivos das investigações que serão levadas 
a cabo pelo MLS destinam-se a melhorar a compreensão dos seguintes processos e parâmetros vitais para a 
pesquisa global e para as políticas ambientais: 


= Química da baixa estratosfera e alta troposfera —- o MLS mede a temperatura da baixa estratosfera e as 
concentrações de H,0, Os, CIO, BrO, HC], OH, HO», HNOs, HCN e N50 para determinar os seus efeitos 


no desaparecimento da camada de ozono, transformação dos gases causadores do efeito de estufa e 
influência radiativa nas alterações climáticas. Estas medições serão especialmente úteis para diagnosticar 
as percas do ozono Árctico durante o período crítico após a passagem do século quando a abundância de 
cloro estratosférico ainda será alta, e um ligeiro arrefecimento da estratosfera poderá exacerbar a perda de 
ozono devido à química do cloro. As medições irão determinar se a estratosfera está a responder aos 
acordos do Protocolo de Montreal sobre a eliminação das substâncias nocivas para o ozono. O MLS 1rá 
também medir o HO, Os, CO e HCN presentes na troposfera e os seus efeitos radiativos nas alterações 
climáticas, diagnosticando as trocas entre a troposfera e a estratosfera. 


= Química da estratosfera média e superior —- o MLS irá observar os detalhes da química do ozono ao medir 
muitos radicais, reservatórios, e fontes de gases nos ciclos químicos que destroem o ozono. Este conjunto 
de medições irá proporcionar testes para a compreensão da química estratosférica global, irá ajudar a 
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explicar as tendências no ozono, e pode proporcionar avisos sobre qualquer alteração na química nesta 
região. 


= Água na alta troposfera — o satélite UARS (Upper Atmosphere Research Satellite) demonstrou a 
capacidade do MLS em medir os perfis do vapor de água na alta troposfera, cujo conhecimento é 
essencial para a compreensão da variabilidade do clima e do aquecimento global, mas que previamente 
tem sido extremamente dificil de observar numa escala global de forma fiável. O MLS é único na sua 
capacidade para proporcionar estas medições na presença de nuvens cirrus tropicais onde ocorrem 
importantes processos que afectam a variabilidade climática. O MLS é também capaz de obter medições 
únicas da quantidade de gelo nos cirrus. As medições simultâneas do vapor de água, da quantidade de 
gelo e da temperatura, em todas as condições e com uma boa resolução vertical, será de grande utilidade 
para melhorar a nossa compreensão dos processos (tais como o El Nifio) que afectam a distribuição da 
água na atmosfera, variabilidade do clima, e trocas entre a troposfera e a estratosfera. As medições 
simultâneas do CO e N5O dinâmicos, sublinham o valor destes dados ao auxiliar a identificar as regiões 
fonte das massas de ar que estão a ser observadas. 


= O efeito dos vulcões nas alterações globais — o MLS irá medir o SO, e outros gases mencionados 
anteriormente, em emissões vulcânicas de forma a investigar os efeitos dessas emissões na atmosfera. 


Os objectivos do MLS do Earth Observing System abrangem três áreas prioritárias do programa de 
pesquisa sobre alterações globais dos Estados Unidos: 


l. Alterações no ozono, radiação ultravioleta e química atmosférica; 
2. Alterações climáticas em períodos de décadas; 
3. Variabilidade climática com as estações e de forma anual. 


O MLS do Earth Observing System continua assim o trabalho iniciado pelo MLS do UARS, e utiliza 
tecnologia avançada para proporcionar novas medições importantes. Convém salientar sobre este aspecto as suas 
capacidades para a medição de OH, HO; e BrO; as medições destas espécies nunca foram possíveis anteriormente 
a uma escala global, mas são essenciais para uma compreensão da química estratosférica. Este instrumento 
observa em bandas espectrais centradas próximo das seguintes frequências: 


o 118 GHz- temperatura e pressão; 

o 190 GHz -— para medições de H,0, HNO; e continuidade das medições do UARS; 
o 240 GHz — para medições de O; e CO; 

o 640 GHz — para medições de N,0, HC], CIO, HOCI, BrO, HO, e SO;; 

o 2,5 THz para medições de OH. 


e  Ozone Monitoring Instrument (OMI) — este instrumento é uma contribuição do NIVR (Netherland's Agency for 
Aerospace Programs) em colaboração com o FMI (Finnish Meteorological Institute) para o EOS. O OMI irá 
continuar a obtenção de dados do TOMS relativos ao ozono e outros parâmetros atmosféricos relacionados com a 
química do ozono e clima. As medições do OMI serão altamente sinérgicas com outros instrumentos no Aura. O 
OMI utiliza imagens hiperespectrais para observar a radiação solar reflectida na zona do visível e ultravioleta. O 
planeta será observado em 740 bandas de comprimentos de onda ao longo da trajectória do satélite com uma área 
suficientemente grande para proporcionar uma cobertura global em 14 órbitas (1 dia). A resolução espacial 
nominal de 13 km x 24 km pode ser ampliada para 13 km x 13 km para detectar e seguir fontes de poluição à 
escala urbana. As capacidades hiperespectrais irão melhorar a precisão e exactidão das quantidades totais de 
ozono. As capacidades hiperespectrais irão também permitir calibrações radiométricas e de comprimento de onda 
em longo prazo. As características de comprimento de onda expandidas irão proporcionar as seguintes 
características: 


o Medições das tendências totais do ozono a partir de satélites em órbita; 


o Levar a cabo um mapa dos perfis do ozono com uma resolução espacial de 36 km x 48 km 
(nunca conseguida até agora); 


o Medir a qualidade dos principais componentes do ar, tas como NO», SO», BrO, OCIO e 
características dos aerossóis; 


o  Distinguir entre os diferentes tipos de aerossóis tais como fumo, poeiras e sulfatos. Medir a 
pressão nas nuvens e cobertura, originando assim dados sobre o ozono troposférico; 


o Executar um mapa global da distribuição e tendências na radiação UV-B; 
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o Uma combinação de algoritmos incluindo a versão 7 do TOMS; Espectroscopia de Absorção 
Optica Diferencial; HBUVR (Hyperspectral BUV Retrievals); 


e  Tropospheric Emission Spectrometer (TES) — este espectrômetro de alta resolução em infravermelhos com uma 
cobertura espectral de 3,2 um a 15,4 um numa resolução espectral de 0,025 cm”, proporcionando assim uma 
capacidade de se poder distinguir todas as moléculas radiativas na parte inferior da atmosfera terrestre. O TES tem 
a capacidade para levar a cabo observações no bordo e no nádir. Para as observações no bordo atmosférico, o TES 
terá uma resolução de 2,3 km, com uma cobertura desde O km até 34 km. Quando executa as observações no nádir, 
o TES tem uma resolução espacial de 0,53 km x 5,3 km, com uma área de 5,3 km x 8,5 km. O TES é um 
instrumento direccionavel e pode aceder a qualquer alvo até um ângulo de 45º em relação à vertical local., ou 
produzir coberturas regionais até uma distância de 885 km sem qualquer falha na cobertura. O TES utiliza tanto a 
emissão térmica natural da superficie e da atmosfera e a luz solar reflectida, proporcionando assim uma cobertura 
tanto de dia como de noite em qualquer parte do globo terrestre. As observações a partir do TES irão alargar o 
entendimento sobre as variações a longo termo na quantidade, distribuição, e mistura dos gases na troposfera, 
incluindo fontes, sorvedouros, trocas entre a troposfera e estratosfera, e os efeitos resultantes no clima e na 
biosfera. O TES irá proporcionar mapas globais do ozono na troposfera e dos seus percursores fotoquímicos. Estas 
observações irão servir para fornecer dados sobre a distribuição tridimensional (a nível global, regional e local) 
dos gases importantes para a química da troposfera, para a interacção entre a troposfera e a biosfera, e trocas entre 
a troposfera e estratosfera. Outros objectivos incluem: 


o Medições simultâneas de NO,, CO, Os e HO para uso na determinação da distribuição global de 
OH, um oxidante de importância central na química troposférica; 


o Medições de SO; e NO, como percursores para os ácidos fortes H,, SO, e HNO;, que são os 
principais contribuintes para a deposição ácida; 


o Medição dos gradientes de muitas espécies troposféricas de forma a compreender as trocas entre 
a troposfera e a estratosfera; 


o Determinação de variações a longo prazo constituintes radiativos menores na baixa atmosfera 
para investigar os efeitos no balanço radiativo global e na dinâmica da atmosfera. 


Características do Aura 


O satélite Aura tem um peso total de 2.967 km dos quais 1.767 kg são do veículo e 1.200 kg de instrumentação. O satélite 
tem um comprimento (na forma armazenada) de 2,70 metros, uma altura de 2,28 metros e uma envergadura de 6,91 metros; 
com os instrumentos e painéis em posição operacional tem um comprimento de 77,70 metros, uma altura de 17,37 metros e 
uma envergadura de 6,91 metros. 


Delta-2 7920-10L 


Para o lançamento do Aura foi utilizada a versão 7920-10 do Delta-2 de dois estágios auxiliados por nove propulsores 
laterais na base do primeiro estágio. Os foguetões Delta são construídos em Huntington Beach, Califórnia, sendo a 
montagem final realizada em Pueblo, Colorado. Esta foi a 114º missão de um foguetão Delta-2. 


A versão 7920-10 é composta por quatro partes principais: o primeiro estágio (que inclui o motor principal e nove 
propulsores laterais a combustível sólido), o inter-estágio (que faz a ligação física entre o primeiro e o segundo estágio), o 
segundo estágio e uma ogiva fabricada em materiais compósitos (de pouco mais de 3 metros de diâmetro, o que equivale a 
10 pés). 


O Delta 2 7920-10 atinge uma altura de 38,4 metros e tem um diâmetro de 2,4 metros (sem entrar em conta com os 
propulsores sólidos na base). No lançamento tem um peso de 230.000 kg e é capaz de desenvolver uma força de 359.340 
kgf. E capaz de colocar uma carga de 5.089 kg numa órbita baixa a 185 km de altitude ou então 1.818 kg numa trajectória 
para a órbita geossincrona. 


Os nove propulsores laterais são fabricados pela Alliant Techsystems e cada um pode desenvolver 45.500 kgf no 
lançamento. 


O primeiro estágio (Delta Thor XLT-C) tem um peso bruto de 13.064 Kg e um peso de 1.361 Kg sem 
combustível. Tem um comprimento de 26,1 metros e um diâmetro de 2,4 metros. No vácuo produz uma força de 50.265 
Kgf, tendo um les de 274s e um tempo de queima de 64s. Está equipado com um motor RS-27C (uma câmara de 
combustão) que tem um peso de 1.091 Kg, um diâmetro de 2,4 metros e uma altura de 3,8 metros. Consome LOX e 
querosene altamente refinado (RP-1). 


O segundo estágio do Delta 2 (Delta K) tem um peso bruto de 6.905 kg e um peso de 808 kg sem combustível, 
tendo um comprimento de 5,9 metros e um diâmetro de 1,7 metros. No vácuo o seu motor Aerojet AJ10-118K (com um 
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peso de 98 kg, um diâmetro de 1,7 metros e uma câmara de combustão) produz uma força de 4.425 kgf, tendo um Tes 318s 
e um tempo de queima de 444s. Consome N,0, e Aerozine-50. 


Lançamento do satélite Aura 


O lançamento do satélite Aura foi adiado por seis vezes 
devido a problemas técnicos que obrigaram o satélite a 
permanecer no solo por mais um mês. Entretanto às 
1001:59,344UTC do dia 15 de Julho de 2004 o Aura 
finalmente abandonava a plataforma SLC-2W da Base Aérea 
de Vandenberg. O lançamento correu sem qualquer problema 
com os seis propulsores laterais de combustível sólido que 
haviam entrado em ignição a T=0s a terminar as suas queimas 
separando-se do lançador pouco depois mas não entes dos 
restantes três propulsores entrarem em ignição. A queima 
destes três propulsores terminava às 1004UTC (T+2m 18s), 
separando-se de seguida. 


O final da queima do primeiro estágio tinha lugar às 
1006UTC (T+4m 32s) com o estágio a separar-se de seguida e 
com o segundo estágio a entrar em ignição. Esta primeira 
queima terminaria às 1013UTC (T+1Im 15s) com o lançador 
a atingir uma órbita preliminar com um apogeu a 231,94 km 
de altitude, um perigeu a 62,14 km de altitude e uma 
inclinação de 98,20º em relação ao equador terrestre. A 
segunda queima do segundo estágio teve início às 1100UTC 
(T+58m 45s) e terminou às 1IOIUTC (T+59m Is). De 
seguida o estágio iniciou uma manobra de orientação de 
atitude em preparação da separação do satélite Aura que teve 
lugar às 1106UTC (T+64m 3s). 


Após entrar em órbita terrestre o satélite Aura 
recebeu a Designação Internacional 2004-0264 e o número de 
catálogo orbital 28376. Para as restantes designações dos 
objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos 
Catalogados”. 





18 de Julho — Ariane-5G+ (V163) 


Anik-F2 


O Anik-F2 
Lançamento orbital n.º 4.337 


O satélite Anik-F2, propriedade da Telesat Canada, tinha Lançamento Arianespace n.º 155 (3,579%) 
RE E se kg o nano E Lançamento CSG Kourou n.º 160 (3,689%) 
capacidade extraordinária de transmissão de Internet em 
dois sentidos em banda larga para os utilizadores 
canadianos. O sinal do satélite irá cobrir toda a América do Norte, e a disponibilidade do sistema de Internet de banda larga 
e alta velocidade será muito apreciada por comunidades cuja falta desta tecnologia tem um efeito devastante. Nestas 
comunidades as crianças que desejam uma educação superior têm de ser enviadas para escolas localizadas a centenas de 
quilómetros, tirando-as assim do convívio familiar e rompendo o tecido social. Da mesma forma as pessoas doentes têm de 
ser transportadas por avião ou helicóptero para hospitais distantes mesmo para a realização de exames básicos. 





Utilizando os serviços de banda larga proporcionados pelo Anik-F2 é possível estabelecer teleconferências em 
tempo real, significando isto que as crianças podem aprender sem se deslocarem para escolas distantes permanecerem na 
escola da sua cidade numa sala de aula com um professor que pode estar localizado em outra cidade. Da mesma forma os 
médicos localizados no Sul do país podem ver os seus pacientes em tempo real sem os fazer deslocar de casa ou então 
fazendo com que os pacientes só tenham de se deslocar até ao hospital local. 


De salientar que existem 6.000 comunidades no Canadá e dessas comunidades, 4000 (que representam 25% da 
população do país) não tinha acesso à Internet de banda larga antes da colocação em órbita do Ani-F2. 
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O Anik-F2 (imagem em baixo cedida pela Arianespace), baseado na plataforma Boeing-702, terá uma duração útil 
de 15 anos em órbita geostacionária, localizado a 111,1º longitude Oeste. O satélite está equipado com 38 repetidores em 
banda-Ka, 32 em banda-Ku e 24 em banda-C, possuindo um sistema de propulsão iónica que permitirá ao satélite levar a 
cabo manobras orbitais. 


O satélite foi construído pela Boeing Satellites Systems, Inc. — El 
Segundo, Califórnia, e é o maior satélite de comunicações construído. 


O Ariane-5G 


O Ariane-5G é capaz de colocar uma carga de 16.000 kg numa órbita a 400 
km de altitude com uma inclinação de 51,6º em relação ao equador terrestre 
ou então uma carga de 6.800 kg numa órbita de transferência para a órbita 
geossíncrona com um apogeu de 40.000 km de altitude. No lançamento 
desenvolve uma força de 1.160.000 kgf, tendo um peso total de 746.000 kg. 
O seu comprimento é de 54,05 metros e o seu diâmetro é de 5,40 metros 
(sem ter em conta os propulsores laterais). 


O Ariane-5G (Generic) é um lançador a dois estágios, auxiliados 
por dois propulsores laterais a combustível sólido. Designados SPB235, cada 
propulsor tem um peso bruto de 277.500 kg, pesando 39.800 kg sem 
combustível e desenvolvendo 660.000 kgf no vácuo. O Tes é de 275 se o Tq 
é de 129 s. Os propulsores laterais têm um comprimento de 31,60 metros e 
um diâmetro de 3,05 metros. Estão equipados com um motor P230 que 
consome combustível sólido. O P230 é construído pela empresa francesa 
SNPE. 





O primeiro estágio do Ariane-5G, H155, tem um comprimento de 30,50 metros e um diâmetro de 5,46 metros. 
Tem um peso bruto de 170.800 kg e um peso sem combustível de 12.700 kg. O seu motor criogénico Vulcam (com um 
peso de 1.300 kg) é capaz de desenvolver 109.619 kgf no vácuo, com um les 430 s e um Tq de 589 s. O Vulcan é 
construído pela empresa francesa SEP. 


O segundo estágio do Ariane-5G, L-5, tem um comprimento de 3,36 metros e um diâmetro de 3,96 metros. Tem 
um peso bruto de 12.500 kg e um peso sem combustível de 2.700 kg. O seu motor L7 (com um peso de 110 kg) é capaz de 
desenvolver 2.800 kgf no vácuo, com um les 324 s e um Tq de 1.110 s. Consumindo N,0,//UDMH, o L7 é construído pela 
empresa alemã MBB. 


Os estudos iniciais para o desenvolvimento do Ariane-5 tiveram início em 1984, com o desenvolvimento em 
grande escala a iniciar-se em 1988. O Ariane-5 foi desenhado para lançar o vaivém espacial europeu Hermes. Porém, 
quando o Hermes foi cancelado a Arianespace viu-se com um foguetão lançador que era demasiado grande para lançar o 
que seria no futuro a sua carga principal, isto é satélites para a órbita geossincrona. A Arianespace iniciou então o 
desenvolvimento de um veículo capaz de colocar dois satélites em órbita geossincrona. 


Lançamento do Anik-F2 e da missão V163 


Esta foi a 2º missão do foguetão Ariane-5G+ em 2004, 
sendo a 19º desde 1996. O lançamento estava originalmente 
previsto para ter lugar a 12 de Julho de 2004 sendo adiado 
pela Arianespace devido a problemas com o veículo 
lançador. O problema localizou-se no sistema de isolamento 
térmico do estágio criogénico do Ariane-5G+ que teve de ser 
transportado de volta para o edifício de montagem final para 
reparações. O Ariane-5G+ é montado sobre uma plataforma 
móvel que posteriormente transporta o veículo para o 
complexo de lançamento ELA-3. 


As reparações no Aritane-5G+ foram rápidas e após 
ter levado a cabo as verificações e acções correctivas 
necessárias, a Arianespace decidiu no dia 13 de Julho 
retomar a contagem decrescente para o lançamento, 
transportando o Ariane de volta para o complexo de 


lançamento a 14 de Julho, com o lançamento previsto para o O segundo Aroane-5G+ eleva-se sobre a plataforma le 
da lo desio lançamento ELA-3 do CSG Kourou, Guiana Francesa, 





às 0044UTC do dia 17 de Julho de 2004. Imagem: 
A fase inicial da contagem decrescente decorreu | Arianespace. 
sem qualquer problema, mas às 0029UTC (T-16 m) do dia 
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16 de Julho a contagem decrescente foi interrompida devido à ocorrência de ventos fortes em altitude. Segundo o relato do 
lançamento em directo por parte do comentador da Arianespace, esta paragem na contagem decrescente poderia ter uma 
duração de 20 minutos com a janela de lançamento a fechar-se às 0129UTC. 


Nesta altura assistiu-se a uma certa confusão quando a Arianespace começou por anunciar (0031UTC) que a causa 
do adiamento era a ocorrência de ventos fortes em altitude. Porém, minutos mais tarde (0038UTC), era anunciado que a 
presença de nuvens sobre o local de lançamento era o factor de atraso na contagem decrescente. De novo, às 0044UTC, era 
de novo anunciado que a causa do atraso era a ocorrência de ventos fortes. Mais uma vez, às 0053UTC, era anunciado que 
afinal as nuvens eram as responsáveis pelo adiamento. 


Às 0104UTC era anunciado que a tempestade se deslocava para fora da zona de lançamento e a Arianespace 
anunciava que o lançamento teria lugar às 0129UTC mesmo no final da janela de lançamento. Ao agendar o lançamento 
mesmo para o final da janela disponível nesse dia, não restou qualquer margem de tempo para resolver qualquer 
constrangimento que entretanto surgisse no decorrer da contagem decrescente restante. Uma situação destas viria a ocorrer 
já mais tarde. 


A T-8m 50s (0120UTC) o estado do pamel de controlo na sala Júpiter passava a vermelho devido às más 
condições atmosféricas. Porém, a contagem decrescente continuou com a Sequência Sincronizada a ter início às 0122UTC 
(T-7m). Nesta fase a contagem decrescente passava a ser controlada por computadores (um localizado a bordo do foguetão 
Ariane-5G+ e outro localizado na plataforma de lançamento ELA-3). 


Às 0123UTC (T-6m) o abastecimento de oxigénio líquido e de hidrogénio líquido é verificado e os dispositivos 
pirotécnicos são armados. 


Durante todo este período a contagem decrescente prosseguiu apesar de o quadro de estado na sala de controlo 
indicar a luz vermelha para as condições atmosféricas, o que impede a ocorrência do lançamento. Finalmente a contagem 
decrescente foi suspensa às 0127UTC (T-Im 31s) levando ao adiamento do lançamento da missão V163 para as 0044UTC 
(com a janela de lançamento a decorrer até às 0129UTC) do dia 177 de Julho. 


Desta vez toda a contagem decrescente decorreu sem qualquer problema. A Sequência Sincronizada teve início às 
0037UTC (T-7m) e às 0038UTC (T-6m) o abastecimento de oxigénio líquido e de hidrogénio líquido é verificado e os 
dispositivos pirotécnicos são armados. Ás 0040UTC (T-4m) dava-se início à pressurização dos tanques de propolente e às 
0041UTC (T-3m) a hora de lançamento era introduzida no principal sistema informático do lançador. As válvulas do motor 
principal Vulcain-1 eram abertas às 0042UTC (T-2m) e as válvulas do sistema de arrefecimento do motor eram encerradas. 
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A T-37s dava-se início à sequência automática de ignição e o sistema de supressão das ondas de choque por água 
era activado a T-30s. O computador de bordo do Ariane-5G+ toma o controlo total do lançador a T-22s. O motor Vulcain-] 
é preparado para a ignição a T-18s com o hidrogénio líquido fluindo nas condutas. Por esta altura (a T-6s) na plataforma de 
lançamento e na base do Ariane-5 entra em funcionamento o sistema de queima de hidrogénio residual e a T-3s os sistemas 
de bordo começam a comandar os dois sistemas de orientação inercial que passa modo de voo. A ignição do Vulcain-1 tem 
lugar a T=0s e entre T+4s e T+7s, o computador verifica uma série de parâmetros antes da ignição dos propulsores laterais 
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de combustível sólido a T+7s. O Ariane-5G+ (V163) abandonou a plataforma de lançamento às 0044UTC como estava 
previsto. 


Às 0046UTC (T+2m 30s) teve lugar o final da queima e separação dos propulsores laterais de combustível sólido 
que acabariam por cair no Oceano Atlântico. A separação da ogiva de protecção do satélite tinha lugar às 0048UTC (T+4m 
20s). 


Entre as 0050UTC (T+6m 30s) e as 003UTC (T+9m 50s) o Ariane-5G+ levou a cabo uma manobra na qual perdeu 
altitude de forma a ganhar velocidade (ver gráfico). 


O final da ignição do estágio criogénico teve lugar às 0054UTC (T+10m 10s) com a sua separação a ter lugar logo 
de seguida. A ignição do estágio superior do lançador teve lugar a T+10m 30s (9954UTC) e decorreu até às 0111UTC 
(T+27m 15s). Logo de seguida o estágio proporcionou a necessária orientação de atitude em preparação para a separação 
do Anik-F2 que veio a ter lugar às 0112UTC (T+28m 41s). 


O Anik-F2 ficou colocado numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona com um apogeu de 38.848 km 
de altitude (estava previsto um apogeu a 38.928 km de altitude), um perigeu de 579,2 km de altitude (estava previsto um 
perigeu a 580 km) e uma inclinação de 6,80º em relação ao equador terrestre (tal como estava previsto). 


Após entrar em órbita terrestre o satélite Anik-F2 recebeu a Designação Internacional 2004-027A e o número de 
catálogo orbital 28378. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos 
Catalogados”. 


22 de Julho —- 11K65M Kosmos-3M 


Cosmos 2407 
Em Meados do mês de Julho a agência espacial federal 
russa publicou um calendário dos próximos lançamentos : 
orbitais a terem lugar até ao mês de Outubro de 2004. Esse Lançamento orbital io 4.338 . 
calendário contemplava os lançamentos orbitais civis e Lançamento Rússia n.º 2.715 (62,586%) 


militares a partir dos Cosmódromos GIK-1 Plesetsk e GIK- Lançamento GIK-1 Plesetsk n.º 1.489 (34,325%) 
5 Baikonur. O novo calendário não referia o lançamento 
que poucos dias mais tarde veio a ter lugar em Plesetsk e no qual as forças militares russas colocaram em órbita um satélite 
de navegação. 





Este foi o primeiro lançamento de um foguetão 11K65M Kosmos-3M e o 5º satélite militar russo a ser .colocado 
em órbita em 2004. 


A NASA, que por mau hábito baptizar os satélites das outras nações, começou por designar este satélite como 
Cosmos 2405. No entanto os serviços de informação russos já 
haviam baptizado este satélite com a designação Cosmos 2407. 
Esta confusão, que ainda é sustentada por algumas fontes, surgiu 
após os militares russos terem rebaptizado dois satélites que 
receberam designações na série Cosmos no início de 2004, 
nomeadamente o satélite que havia sido baptizado com a 
designação Cosmos 2405 recebeu a nova designação Molniya-l 
(90) e o satélite que havia recebido a designação Cosmos 2406 
recebeu a nova designação Raduga-1 (77). 


O lançamento do Cosmos 2407 (imagem ao lado) teve 
lugar às 1746:28UTC do dia 22 de Julho de 2004 e foi levado a 
cabo por um foguetão 11K65M Kosmos-3M a partir da 
Plataforma n,º 1 do Complexo de Lançamentos n.º 132 (LC132/1) 
DO Cosmódromo GIK-1 Plesetsk, situado na região de 
Arkhangelsk (norte da Rússia). 





A confirmação de que o satélite se encontrava em órbita terrestre só foi recebida às 1840UTC devido ao facto de o 
veículo penetrar numa zona sem cobertura de rádio (o satélite atingiu a órbita terrestre às 1750UTC). 


Após entrar em órbita terrestre o satélite recebeu a designação Cosmos 2407, a Designação Internacional 2004- 
0284 e o número de catálogo orbital 28380. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver 
“Outros Objectos Catalogados”. 
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Os satélites 11F627 Parus 
Fabricados pela empresa Reshetnev, os satélites 11F627 Parus (também conhecidos como Tsyklon-B) são satélites de 
navegação militar colocados em órbitas médias em torno da Terra. Os Tsyklon-B são os sucessores operacionais dos 
satélites Tsyklon. Os voos de ensaio começaram em 1974 e o sistema foi aceite para serviço militar em 1976. 


O desenvolvimento destes satélites foi dificultado devido a problemas no desenvolvimento do software de voo que 
era incapaz de atingir os níveis de precisão requeridos para o sistema. O sistema operacional dos satélites 11F627 Parus 
proporciona informação de navegação para a marinha russa e para os submarinos que transportam mísseis balísticos 
intercontinentais. 


Os satélites Parus são baseados no modelo KAUR-1 que consiste num cilindro com um diâmetro pouco superior a 
2 metros. Está equipado com painéis solares que cobrem todo o veículo e radiadores do sistema de regulação de 
temperatura colocado no exterior. A orientação do satélite é levada a cabo através de um mastro que origina um gradiente 
de gravidade (sistema passivo). O compartimento interior do satélite é hermeticamente selado e possuí o equipamento 
montado em zonas cruciformes, com as baterias químicas a protegerem o equipamento de rádio e de orientação colocados 
no centro do satélite. 


Os satélites Parus são colocados em órbitas típicas com apogeus a uma altitude média de 1.000 km e perigeus a 
uma altitude média de 960 km, com inclinações da ordem dos 83º. 


Desig. Int. Veículo Lançador Local Lançamento 
Lançamento 


24953 


27436 
28380 





O lançador 11K65M Kosmos-3M 


Este foi o 614º lançamento com sucesso para um veículo da família dos lançadores Kosmos (não confundir com a série de 
satélites Cosmos) que remontam a 1961, sendo o 430º lançamento de um 11K65M Kosmos-3M e o 411º lançamento com 
sucesso o que leva a que a taxa de sucesso para este tipo de lançadores seja de 95,58%. Os 11K65M Kosmos-3M são 
construídos pela Associação de Produção Polyot (PO-Polyot), sendo originalmente desenhados pelo Bureau de Desenho de 
Yangel (agora Bureau de Desenho Yuzhnoye) e pela Associação de Produção Científica Prikladnoi Mekhaniki (Mecânica 
Aplicada). 


O primeiro foguetão da família Kosmos foi lançado a 27 de Outubro de 1961. Nesse dia um foguetão Kosmos 
6381 Cosmos 21 tinha como missão colocar em órbita o satélite DS-1 n.º 1 mas no entanto o lançamento fracassou. O 
primeiro lançamento com sucesso deu-se a 16 de Março de 1962, com a colocação em órbita do satélite Cosmos 1 (00266 
1962-0084) desde o silo Mayak-2 no Cosmódromo GTsP-4 Kapustin Yar, por um foguetão Kosmos 63S1 Kosmos 2I (n.º 
6LK). O primeiro lançamento de um 11K65M Kosmos-3M teve lugar a 15 de Maio de 1967 com a colocação em órbita do 
satélite Cosmos 158 Tsyklon GVM (02801 1967-045A) a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk (LC132). 


O 11K65M Kosmos-3M é um lançador a dois estágios que é também designado C-1 Skean, SL-8 e SS-5 (no qual 
é baseado). Tendo um peso total de 107.500 kg, é capaz de desenvolver uma força de 150.696 kgf no lançamento, 
colocando em órbita uma carga de 1.400 kg (órbita baixa a 400 km de altitude) ou 700 kg (órbita a 1.600 km de altitude). 


O primeiro estágio (designado Skean, SS-5, R-14, 8K65, 65 ou 11K65) tem um peso bruto de 87.100 kg, pesando 
5.300 kg sem combustível. No vácuo do seu motor RD-216 desenvolve uma força de 177.433 kgf, tendo um Tes de 292s e 
um Tq de 130s. Este estágio tem um comprimento de 19,3 metros e um diâmetro de 2,4 metros. O seu motor RD-216 
(também designado 11D614) tem um peso de 1.350 kg, um diâmetro de 2,3 metros e um comprimento de 2,2 metros. O 
motor tem quatro câmaras de combustão e consome Ácido Nítrico e UDMH. O RD-216 é fabricado a partir de dois 
motores RD-215. 
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z Local Plat. 


CHAMP 
(26405 2000-039B) 
MITA 
2000-039 15-Jul-00 47136-414 GIK-1 Plesetsk | LC132/1 (26404 2000-0394) 
BIRD-RUBIN 
(26406 2000-039C) 
QuickBird-1 
2000-074 20-Nov-00 47165-631 GIK-1 Plesetsk | LC132/1 (26617 2000-0744) 


Cosmos 2378 
2001-023 -Jun- GIK-1 Plesetsk | LC132/1 (26818 2001-0234) 


Cosmos 2389 
2002-026 26-Nov-01 E GIK-1 Plesetsk LC133/ (27436 2002-0264) 


Cosmos 2390 

2002-036 8-Jul-02 GIK-1 Plesetsk | 1C133/1 | (2/462 20020564) 
Cosmos 2391 

(27465 2002-036B) 


Nadezhda-M 
2002046 À 046 260 Set-02 | GIKA Pleseisk l | GIKA Pleseisk LC132/1 (27534 2002-0464) 


Al Sat-1/DMC-1 
(27559 2002-0544) 
Mozhayets 
2002-054 28-Nov-02 GIK-1 Plesetsk | LC132/1 (27560 2002-054B) 
Rubin-3-DSI 
(27561 2002-054C) 


e... 2398 
2003023 À 023 4-Jun- amo | GIKA Pleseisk l | GIKA Pleseisk ein ein e... 2003-0234) 


Cosmos 2400 

2003-037 | 19-Ago-03 GIK-1 Plesetsk | 11321 | (27864 2005574) 
Cosmos 2401 

(27865 2003-037B) 
Cosmos 2407 

2004038 À 028 22.- RE 04 GIK-1 | GIKA Plesetsk eis (28380 2004-0284) 


O segundo estágio 
(designado S3) tem um peso bruto 
de 20.135 kg, pesando 1.435 kg 
sem combustível. No vácuo do seu 
motor 11D94 desenvolve uma 
força de 16.000 kgf, tendo um Tes 
de 303s e um Tq de 375s. Este 
estágio tem um comprimento de 
6,0 metros e um diâmetro de 2,4 
metros. O seu motor tem um peso 
de 185 kg, um diâmetro de 1,9 
metros e um comprimento de 1,8 
metros. O motor tem 1 câmara de 
pré-combustão e 4 câmaras de 
combustão e consome Ácido 
Nítrico e UDMH. 








A televisão russa transmitiu imagens do lançamento do Cosmos 2407. 
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25 de Julho — CZ-2C Chang Zheng-2C/SM (CZ2C-24) 


Tan Ce-2 


O lançamento do segundo satélite Double Star teve lugar 
às 0705UTC a partir de Taiyuan e o lançamento foi levado 
a cabo por um foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C/SM Lançamento orbital n.º 4.339 

(CZ2C-24). O lançamento foi levado acabo 24 horas antes Lançamento China n.º 78 (1,798%) 

do previsto de forma a evitar as más condições Lançamento Taiyuan SLC n.º 16 (0,138%) 
atmosféricas que se 
previam para o dia 26 de Julho de 2004. 





Cerca de 8 horas após o lançamento o mecanismo que segurava os dois braços 
mecânicos contendo dois magnetóômetros foi activado e os braços foram colocados em 
posição de operação. Nas semanas seguintes ao lançamento o satélite passou por uma 
série de testes que verificaram o estado do veículo, seguindo-se o comissionamento do 
satélite. 


O Tan Ce-2 atingiu a sua órbita operacional com um apogeu de 38.279 km de 
altitude, um perigeu 682 km de altitude e uma inclinação orbital de 90,1º em relação ao 
equador terrestre. As órbitas dos satélites Tan Ce foram determinadas tendo em conta 
as órbitas dos satélites Cluster. Os dois satélites encontram-se muito mais próximo da Terra do que os quatro satélites 
europeus. O satélite Tan Ce-l irá operar por 18 meses 
numa órbita equatorial com um apogeu a 63.780 km de 
altitude e um perigeu a 550 km de altitude. O Tan Ce-2 
deverá operar por 12 meses. 





Após entrar em órbita terrestre o satélite Tan Ce- 
2 recebeu a designação a Designação Internacional 2004- 
0294 e o número de catálogo orbital 28382. Para as 
restantes designações dos objectos resultantes deste 
lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


O Projecto Double Star 


O Projecto Double Star tem como objectivo seguir os 
passos do Programa Cluster da ESA ao estudar os efeitos 
do Sol na atmosfera e no ambiente terrestre. Ao levar a 
cabo estudos em conjunto com os satélites Cluster, os 
satélites Double Star irão aumentar os resultados 
científicos de ambas as missões (imagem ao lado 
fornecida pela ESA mostra a localização das órbitas 
Cluster e das órbitas Double Star em relação à 
magnetosfera e à zona de choque entre o vento solar e o 
campo magnético terrestre). 





Este projecto resulta da assinatura a 9 de Julho de 2001 de um acordo entre a ESA e a CNSA (Chinese National 
Space Administration). O acordo baseava-se na construção de dois satélites que transportariam oito instrumentos europeus, 
dos quais sete são iguais aos já transportados a bordo dos satélites Cluster. Outros oito instrumentos são fornecidos por 
institutos chineses. 


A missão Double Star é a primeira missão lançada pela China que irá explorar a magnetosfera terrestre. Como o 
próprio nome do projecto implica, este é composto por dois satélites, sendo cada um desenhado, desenvolvido, lançado e 
operado pela CNSA. Um dos satélites opera numa órbita polar e o outro numa órbita equatorial. As órbitas deverão estar 
sincronizadas com as órbitas dos quatro satélites Cluster de modo que os seis satélites estejam a estudar a mesma região do 
espaço ao mesmo tempo. Esta configuração orbital permite aos cientistas obter dados simultaneamente acerca das 
alterações do campo magnético e das variações das populações de partículas eléctricas em distintas regiões da atmosfera. 


O satélite equatorial Tan Ce-1 irá permitir a investigação da gigantesca cauda electromagnética da Terra, uma 
região onde as partículas são aceleradas em direcção aos pólos terrestres por um processo denominado reconecção. Este 
satélite deverá operar durante 18 meses. 


“O satélite Tan Ce-1 (28140 2003-0614) foi lançado às 1906:18UTC do dia 29 de Dezembro de 2003 por um foguetão 
CZ-2€C Chang Zheng-2C/CTS (CZ2C-22) a partir do Centro de Lançamento de Satélites de Xichang. 
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Por seu lado o satélite polar Tan Ce-2 irá estar concentrado nos processos físicos que têm lugar sobre os pólos 
magnéticos da Terra e no desenvolvimento das auroras. Espera-se que o TC-2 opere por mais de um ano. 


Os satélites Double Star 


Cada satélite Double Star tem uma forma cilíndrica com uma altura 
de 1,40 metros e um diâmetro de 2,10 metros, sendo estabilizados no 
seu eixo longitudinal com um uma velocidade de 15 rpm. O painel 
solar de cada veículo atinge uma altura de 0,74 metros. Cada veículo 
possui dois braços rígidos comum comprimento de 2,5 metros e duas 
antenas axiais de comunicações. Os dados enviados pelos satélites 
serão recebidos por uma estação terrestre em Villafranca, Espanha, e 
em Pequim e Xangai, China. 


Os instrumentos transportados a bordo do TC-1 são: 


e  NUADU (Neutral Atom Imager) — este é um detector 
avançado que deverá monitorizar os átomos electricamente 
neutros na magnetosfera terrestre. Estes átomos são 
produzidos devido à troca de cargas entre 10es e átomos da 
exosfera. Como estes átomos se propagam sem ser 
afectados pelo campo eléctrico ou pelo campo magnético, 
podem ser utilizados para visualizar e diagnosticar de forma 
remota as populações de plasma imersas nos gases neutros 
onde são originados. O principal objectivo científico deste 

instrumento é assim de criar uma visualização da população de átomos energeticamente neutros na denominada 

ERC (Earth 's Ring Current). 





e FGM (Fluxgate  Magnetometer) — 
localizado num braço a 3,5 metros do 
corpo do satélite de forma a evitar 
interferências, este instrumento é 
composto por dois magntómetros que 
medem os campos magnéticos ao longo do 
caminho orbital. O FGM pode obter 
medições de alta resolução de até 67 
amostras por segundo. O satélite Tan Ce-l 
também está equipado com um FGM. 


e PEACE (Plasma Electron and Current 
Experiment) — este instrumento analisa 
todos os electrões no plasma espacial que 
têm energias médias ou baixas, contando- 
os e medindo a sua direcção e velocidade. 
Este instrumento resultou da divisão de 
um instrumento suplente da missão O satélite Tan Ce-2 durante a sua preparação para o lançamento. 
Cluster. Imagem: ESA. 








e LEID (Low Energy lon Detector) — o 
LEID é fornecido pela China e tem como objectivo detectar 16es de baixa energia. 


e LFEWD (Low Frequency Electromagnetic Wave Detector) — fomecido pela China, irá detectar ondas 
electromagnéticas de baixa frequência. 


e  HEED (High Energy Electron Detector) — Este instrumento é fornecido pela China e pretende detectar electrões 
de alta energia. 


e  HEPD (High Energy Proton Detector) — Este instrumento é fornecido pela China e pretende detectar protões de 
alta energia. 


e HID (Heavy Ion Detector) — Este instrumento é fornecido pela China e tem como objectivo detectar 16es pesados. 
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A ciência por detrás dos satélites Double Star 


A subtempestade geomagnética é um processo pelo qual a energia é armazenada e libertada na magnetosfera resultando em 
sérios distúrbios no ambiente terrestre. Os dois satélites Double Star e os quatro satélites Cluster irão ajudar a localizar o 
ponto de partida da subtempestade e o mecanismo responsável por ela. 


Assim, as órbitas dos satélites Double Star foram desenhadas de forma a se obterem as melhores conjunções com 
os satélites Cluster nas regiões científicas chave. 


Os objectivos científicos do programa são: 
e Estudo da reconexão magnética na magnetopausa e na cauda magnética terrestre; 


e Compreensão e localização do mecanismo de accionamento para as tempestades magnetosféricas e 
subtempestades; 


e Estudo dos processos físicos tais como a aceleração de partículas, difusão, injecção, e fluxo ascendente de 
10es durante as tempestades; 


e Estudo das variações temporais das correntes de campos alinhados e o emparelhamento entre correntes de 
cauda e correntes de auroras. 


O satélite equatorial deverá ser capaz de detectar os processos físicos das tempestades geoespaciais na 
magnetocauda junto à Terra e a transferência de energia entre o vento solar e a magnetosfera. Por seu lado, o satélite polar 
deverá ser capaz de detectar a transferência de energia do vento solar para a magnetosfera na zona diurna da magnetopausa. 
O satélite polar irá ainda detectar a transferência de energia do vento solar e da magnetocauda perto da Terra para a 
ionosfera polar e alta atmosfera, bem como detectar a transferência de partículas ionizadas da ionosfera para a 
magnetosfera. 


Os dois satélites Double Star irão operar na região equatorial que é a principal região de ocorrência de tempestades 
magetosféricas, sub tempestades e eventos de partículas que não são cobertos pelas actuais missões no âmbito do 
International Solar-Terrestrial Programme. A combinação de dois satélites forma uma constelação única e independente 
que pode explorar o mecanismo que origina as tempestades geospaciais, bem como o seu processo de evolução. Os satélites 
Cluster e Double Star irão operar simultaneamente e formar pela primeira vez uma mini constelação com seis localizações 
na magnetosfera. 


O foguetão lançador CZ-2C Chang Zheng-2C/CTS 


O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C é um veículo a propulsão líquida principalmente utilizado para colocar cargas em 
missões destinadas à órbita terrestre baixa. O CZ-2C é a versão mais frequentemente utilizada dos lançadores Chang 
Zheng. De forma a satisfazer as necessidades dos diferentes clientes, a Academia Chinesa de Veículos Lançadores (ACVL) 
desenvolveu um novo estágio superior, o SD, tem sido utilizado comercialmente desde o final dos anos 90 e que levou a 
cabo sete missões bem sucedidas para colocar em órbita satélites da rede Iridium. 


O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C está disponível em duas versões: 


e A versão básica: lançador CZ-2C a dois estágios para missões em órbitas baixas, inferiores a 500 km de 
altitude, e com uma capacidade de carga de 3.366 kg (altitude de 200 km, inclinação orbital de 63º em 
relação ao equador terrestre); 


e A versão de três estágios: lançador CZ-2C/CTS para órbitas baixas ou órbitas sincronizadas com o Sol 
(polares) superiores a 500 km de altitude com uma capacidade de carga de 1.456 kg (altitude de 900 km, 
polar e sincronizada com o Sol). 


O lançador CZ-2C proporciona interfaces mecânicos e eléctricos flexíveis e uma ogiva capaz de ser ajustada no 
seu comprimento consoante o comprimento do satélite a ser lançado. O ambiente a que o satélite é submetido no 
lançamento (vibrações, choque, pressão, acústica, aceleração e ambiente térmico), atinge os requisitos comuns no mercado 
do lançamento comercial de satélites. 


O primeiro estágio, L-140, tem um comprimento de 25,72 metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 
153.000 kg, pesando 10.000 kg sem combustível. Desenvolve 336.00 kgf no vácuo, tendo um les de 291 s (Ies-nm de 261 
s) e um Tq de 122 s. Está equipado com quatro motores YF-20B que consomem N,0,/UDMH. 


O segundo estágio, L-35, tem um comprimento de 7,757 metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 
39.000 kg, pesando 4.000 kg sem combustível. Desenvolve 77.700 kgf no vácuo, tendo um Tes de 295 s (Ies-nm de 270 s) e 
um Tq de 130 s. Está equipado com um motor YF-25/23 que consome N,0,/UDMH. 


Por fim, o terceiro estágio, CTS, tem um comprimento de 1,5 metros e um diâmetro de 2,7 metros. Está equipado 
com um motor a combustível sólido que consome HTPB/Hidrazina. 
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O lançamento do 
foguetão CZ-2C Chang 
Zheng-2C/SM (C72C- 
24) a partir de Taiyuan 
transportando o satélite 
Tan Ce-2. Este foi o 
segundo lançamento do 
CZ-2C contendo o 
módulo especial SM. 
Imagens: Agência 
Xinhua. 


id 
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tao 
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A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Junho e Julho de 2004. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números que indica respectivamente o 
apogeu orbital (km), o perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados são fornecidos pelo Orbital Information Group (OIG) da National 
Áeronautics and Space Administration. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do boletim Em Orbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação 

10 Junho 0128 2004-0214 28352 Cosmos 2406 

866 / 845 /71,0/ 102,1 (15 de Agosto) 

16 Junho 2227:00 2004-022A 28358 Intelsat 10-02 

35814 /35803/0,1/1436,0 (15 de Agosto) 

23 Junho 2254:01 2004-023A 28361 USA-178 (Navstar-55) 
20277 /20089/55,1/718,0 (15 de Agosto) 

29 Junho 0358:59 2004-024A 28364 Telstar-18 (Apstar-5) 
35798 /35776/0,1/1436,1 (15 de Agosto) 

29 Junho 0630  2004-025€ 28368 DEMETER 


124 /695 /98,3/99,0 (15 de Agosto) 


2004-025D 28369 
751/698/98,3/99,3 (15 de Agosto) 


2004-025E 28370 
784 /698/98,3/99,6 (15 de Agosto) 


2004-025F 28371 
736 /698/98,3/99,1 (15 de Agosto) 


2004-0256 28372 
767 /698/98,3/99,5 (15 de Agosto) 


2004-025A 28366 
853 /695/98,3/ 100,3 (15 de Agosto) 


2004-025K 28375 
818 /696/98,3/ 100,0 (15 de Agosto) 


2004-025H 28373 
800 / 697 /98,3/ 99,8 (15 de Agosto) 
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SaudiComsat-1 


SaudiComsat-2 


Saudisat-2 


Aprizesat-1 (Latinsat-D) 


Aprizesat-2 (Latinsat-C) 


AMSAT-OSCAR 51 


UniSat-3 


Lançador 


11K77 Zenit-2 


8K82KM Proton-M Breeze-M (53506/88509) 


Delta-2 7925-9,5 (D305) 


11K77 Zemt-3SL DM-SL 


15A18 Dnepr 


Local 


GIK-5 Baikonur, LC45/1 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-39 


Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 


Oc. Pacífico — 154º W, Odyssey 


GIK-5 Baikonur, LC109 


Peso (kg) 
3.200 


5.500 


2.032 


4.640 


15 


2 


12 


35 


12 


12 


2 


12 


39 


15 Julho 


1001:59 2004-0264 


28376 Aura 


704/702/98,2/98,8 (15 de Agosto) 


18 Julho 


0044 2004-0274 


28378  Anik-F2 


38135 /333463 /0,1/ 1436,7 (15 de Agosto) 


22 Julho 


1746:28 2004-0284 


28380 Cosmos 2407 


1007/951/83,0/ 104,7 (15 de Agosto) 


25 Julho 


0705 2004-0294 


28382 Tan Ce-2 


38579 /650/90,0/ 695,1 (15 de Agosto) 


Data 


10 Junho 
10 Junho 
10 Junho 
10 Junho 
10 Junho 
16 Junho 
16 Junho 
23 Junho 
23 Junho 
29 Junho 
29 Junho 
29 Junho 


15 Julho 
18 Julho 
22 Julho 


Des. Int. 


2004-021B 
2004-021C 
2004-021D 
2004-021 E 
2004-021F 
2004-022B 
2004-022C 
2004-023B 
2004-023€ 
2004-024B 
2004-025B 
2004-025) 


2004-026B 
2004-027B 
2004-028B 


NORAD Designação 


28353 
28354 
28355 
28356 


Ultimo estágio 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 

28357 (Destroço) 

28359 (Tanque) Breeze-M 
28360 Breeze-M (88509) 
28362 Delta-K (D305) 
28363 Star-48B (D305) 
28365 Block DM-SL 
28367 Último Estágio 
28374 (Destroço) 


28377  Delta-K (D304) 
28379 L-9(V163) 
28381 S-3 
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Ariane-56+ (V 163) 


11K65M Kosmos-3M 


CZ-2C Chang Zheng-2C/SM (CZ2C-24) 
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Vandenberg AFB, SLC-2W 2.967 
CSG Kourou, ELA-3 5.910 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 820 
Taiyuan SLC 660 


Outros Objectos Catalogados 


Lançador 


11K77 Zenit-2 

11K77 Zemt-2 

11K77 Zemt-2 

11K77 Zemt-2 

11K77 Zemt-2 

8K82M Proton-M Breeze-M (53506 / 88509) 
8K82M Proton-M Breeze-M (53506 / 88509) 
Delta-2 7925-9,5 (D305) 

Delta-2 7925-9,5 (D305) 

11K77 Zent-3SL DM-SL 

15418 Dnepr 

15418 Dnepr 


Delta-2 7920-10L (D304) 
Ariane-5G+ (V163) 
11K65M Kosmos-3M 


Local 


GIK-5 Baikonur, LC45/1 
GIK-5 Baikonur, LC45/1 
GIK-5 Baikonur, LC45/1 
GIK-5 Baikonur, LC45/1 
GIK-5 Baikonur, LC45/1 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
Cabo Canaveral AFS, SLC-17B 
Oceano Pacífico — 154º W, Odyssey 
GIK-5 Baikonur, LC109 

GIK-5 Baikonur, LC109 


Vandenberg AFB, SLC-2W 


CSG Kourou, ELA-3 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


40 


Regressos / Reentradas 
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A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. A segunda tabela indica os veículos ou satélites mais importantes que deverão 
reentrar na atmosfera nas próximas semanas. Estas informações são gentilmente cedidas pelo OIG da NASA, Alan Pickup e Harro Zimmer. 


Ree: reentrou na atmosfera terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data Status Des. Int. NORAD Designação Lançador Data Lancç. Local Lançamento D. Órbita 
15-Set.. Rec. 1987-079AK 27926 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (339-02) 16 Setembro NIIP-5 Baikonur, LC200 PU-40 5843 
30 Abr. Ree. 1978-083] 27891 (Destroço) Cosmos 1030 8K78M Molniya-M 06 Setembro NIIP-53 Plesetsk, LC43/4 9368 
03 Jun. Ree. 2004-0024 28142 Progress M1-11 1H A511U Soyuz-U (683) 29 Janeiro GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (PCI PU-5) 126 
06 Jun. Ree. 1987-079BE 28150 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (339-02) 16 Setembro NHP-5 Baikonur, LC200 PU-40 6108 
18 Jun. Ree. 1975-094C 08346 (Destroço) 11K65M Kosmos-3M (53721-258)30 Setembro NIIP-53 Plesetsk, LC132 10489 
26 Jun. Ree. 1992-093 AJ 22345 (Destroço) 11K77 Zemt-2 25 Dezembro | GIK-5 Baikonur, LC45L 4201 
26 Jun. Ree. 1967-092K 24807 (Destroço) Transit-17 Scout-A (S157C) 25 Setembro Vandenberg AFB, SLC-5 13424 
27 Jun. Ree. 1992-088E 22273 Motor Auxiliar (357-02) 8K82K Proton-K DM-2 (357-02) 17 Dezembro | GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 4210 
30 Jun. Ree. 1997-002D 24716 Spelda V93 Ariane-44L (V93) 30 Janeiro CSG Kourou, ELA-2 2708 
01 Jul. Ree. 1988-018E 26031 (Destroço) Ariane-3 (V21) 11 Março CSG Kourou, ELA-1 5956 
1 Jul. Ree. 1983-1270 27468 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (320-02) 29 Dezembro | NIIP-5 Baikonur, LC200 PU-40 7500 
13 Jul. Ree. 1979-057C 11634 (Destroço) NOAA-6 Atlas-F (25F) 27 Junho Vandenberg AFB, SLC-3W 9148 
13 Jul. Ree. 1998-070B 25559 H-10-3 (V114) Ariane-42L (V114) 06 Dezembro | CSG Kourou, ELA-2 2046 
15 Jul. Ree. 1996-041C 23955 PAM-D (D237) Delta-2 7925A (D237) 16 Julho C.CAF.S., LC-36A 2921 
23 Jul. Ree. 1968-097F 03553 (Destroço) Cosmos 252 11K69 Tsyklon-2A 01 Novembro | NIIP-5 Baikonur, LC90 13048 
25 Jul. Ree.  2003-032C 27851 Delta-K (D299) Delta-2 Heavy 7925-H10L (D299) 08 Julho C.CAF.S., SLC-17B 383 
Próximos Regressos e Reentradas 
Data Status Des. Int. NORAD Designação Lançador Data Lancç. Local Lançamento 


Não existem cargas principais que deverão reentrar na atmosfera terrestre durante o mês de Agosto de 2004. 


Em Órbita — Vol. 4 - N.º 45 / Agosto de 2004 41 


Em Órbita 


Lançamentos orbitais previstos para Agosto e Setembro de 2004 


Data Lançador Carga Local 
03 de Agosto (*) Delta-2 Heavy-7925 (D304) MESSENGER C.CA.F.S., SLC-17B 
04 de Agosto (*) 8K82K Proton-M Breeze-M (53507/88508) 
Amazonas GIK-5 Baikonur, LC200, PU-39 
11 de Agosto (*) 11A511U Soyuz-U (685) Progress M-50 (ISS-15P) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 
27 de Agosto  Atlas-2AS (AC167) NROL-1 (Nemesis) C.CAF.S., SLC-36A 
31 de Agosto 114511U Soyuz-U “Cosmos” (Kobalt) GIK-1 Plesetsk 
10 de Setembro GSLV/CUSP (D3) EduSat (“GramSat”) Sriharikota Isl. 
14 de Setembro 8K82K Proton-M Breeze-M (53508/88510) 
AMC-15 GIK-5 Baikonur, LC722, PU-929 
22 de Setembro Delta-2 7925-9,5 Navstar GPS 2R-13 C.CA.F.S., SLC-17B 
7? de Setembro KT-1 Kaituozhe-1 (KT1-3) 22020 Taiyuan 
7? de Setembro Fancon (F-1) TacSat-1 Vandenberg AFB, SLC-3W 
Celestis-05 
7? de Setembro CZ-4B2 Chang Zheng-4B2 Z1 Yuan Taiyuan 
292929 
7? de Setembro 11K65M Kosmos-3M “Cosmos” (11F627 Parus) GIK-1 Plesetsk, LC132 


(*) Lançamentos já levados a cabo a quando da edição deste número do Em Órbita. 


Próximos Lançamentos Tripulados 
9 de Outubro de 2004 Soyuz TMA-S / ISS-9S 11 A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 


6 de Março 2005 STS-114/ISS-ULF-1 OV-103 Discovery (31) KSC, LC-39B Duração 12 dias 
Collins (4); Kelly (1); Noguchi (1); Robinson (3); Thomas (4); Lawrence (3); Camarda (1) 


Missão de Socorro STS-300 OV-104 Atlantis KSC, LC-39 
Jett (4); Ferguson (1); Tanner (3); Burbank (2) 


5 de Maio de 2005 STS-121/ISS-ULF-1.1 OV-104 Atlantis (27) KSC, LC-39B Duração 11 dias 
Lindsey (4); Kelly M. (2); Sellers (2); Fossum (1); 22272; 29M0M PWM 


13 de Junho de 2005 Soyuz TMA-6 / ISS-10S 11 A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
Missão de Socorro STS-300 OV-103 Discovery KSC, LC-39 
Jett (4); Ferguson (1); Tanner (3); Burbank (2) 


22222 2005 Shenzhou-6 CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-6), Jiuquan 
Zhai (2), Nie (2) 


29 de Setembro dee 2005 STS-115/ISS-12A P3/P4 OV-104 Atlantis (28) KSC, LC-39B Duração 11 dias 
Jett (4); Ferguson (1); Tanner (3); Burbank (2); MacLean (2); Stefanyshyn-Príper (1) 


1 de Dezembro 2005 STS-116/ISS-12A.1 ITS-P5 OV-103 Discovery (32) KSC, LC-39 Duração 12 dias 
23 de Dezembro de 2005 Soyuz TMA-7/ISS-11S 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
Tokarev (2); McArthur (4) / Lazutkin; Williams J. 


25 de Janeiro de 2006 STS-117/ISS-13A OV-105 Endeavour (21) KSC, LC-39 
Sturckow (3); Polansky (2); Reilley (3); Mastracchio (2); Higginbotham (1); Forrester (1) 


20 de Março de 2006 STS-118/ISS-13A.1 OV-104 Atlantis (29) KSC, LC-39 
Kelly S., Hobaugh, Parazynski, Williams D., Morgan, Nowak 
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4 de Maio de 2006 STS-119/ISS-15A S6 OV-103 Discobery (33) KSC, LC-39 
29999, 29292, Gernhardt, 272727, Kondratiev 


17 de Junho de 2006 Soyuz TMA-8 / ISS-12S 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
Vinogradov, Tani, Kondratiyev / Herrington, Yurchikhin, Kotov 


30 de Junho de 2006 STS-120 / ISS-10A4 Node-2 OV-105 Endeavour (22) KSC, LC-39 
Halsell, Poindexter, Lawrence, Sellers, Foreman, Wilson 


22272 2006 STS-123/ ISS-ULF-2 OV-103 Discovery (34) KSC, LC-39 
PODA, QUAL, VIR, VMA, Williams J., Lazutkin, Anderson C. / Lopez-Alegria, Treshschyov, Reisman 


..... 90 0a 0) 0 0 a 0 06) 0 0 0 04 


Lançamentos Suborbitais 


A seguinte tabela não pretende ser uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos que 
se pretende listar estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de 
atingir a órbita terrestre mas que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida 
na rede informática mundial, através de pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de 
várias fontes entre as quais se encontram as várias agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos 
suborbitais realizados (por exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, 
quase de certeza, ser muito escassa). A numeração da Designação Internacional para os lançamentos suborbitais, é uma 
numeração pessoal baseada na observação e registo do próprio autor. 


A quase diariamente são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda que atingem altitudes orbitais 
mas que no entanto não atingem a órbita terrestre. No futuro poder-se-á criar no Em Orbita uma secção dedicada aos 
lançamentos por foguetões sonda, porém de momento vou-me limitar a listar os lançamentos com veículos já acima 
referidos. 


Data Hora Des. Int. Nome Lançador Local 

20 Abr. 1730  S008 RT-2PM2 Topol-M GIK-1 PLesetsk 

29 Mai. 22M S009 Ghauri Tilla 

01 Jun. 2201  SOIO  Teutatés(n.º 34) M-45 MSBS (n.º 5) Sub. Le Vigilant, Quimper 

21 Jun. 1330  SO11 SpaceShipOne White Knight/SpaceShipOne Mojave Airport 

23 Jun. 0832 SO12 Glory Trip GT-1856M | LGM-30 Minuteman HI Vandenberg AFB, LF-10 

29 Jun. 0725  SO13 RSM-54 Sineva Sub. Yekaterinenburg, Mar de Barents 
21 Jul. 0901  S014 Glory Trip GT-33PA LG-1184A Peacekeeper Vandenberg AFB, LF-02 

23 Jul. 0837 | SO15 Glory Trip GT-1846M | LGM-30 Minuteman TI Vandenberg AFB, LF-09 
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01 de Junho — M-45 (n.º 5) / Teutates (Tir d'Essai MSBS n.º 34) 


A marinha francesa levou a cabo um ensaio do seu míssil balístico de alcance intermédio 
M-45 MSBS (Mer-Sol-Balistique-Strategique) a partir do submarmo Le Vigilant 
estacionado ao largo de Quimper, França. O lançamento teve lugar às 2201UTC do dia 1 
de Junho de 2004. 


O M-45 é fabricado pela 4erospatiale, Space and Strategic Systems Div., Les 
Murecaux — França. Na realidade trata-se de um melhoramento do míssil M-4, tendo um 


diâmetro de 1,92 metros e um comprimento de 11,07 metros. Tem um alcance máximo 
de 4.100 km. 


Utiliza como propolente combustível sólido e é composto por três estágios. O 
primeiro estágio tem um motor P401, enquanto que o segundo estágio (estágio de 
cruzeiro) tem um motor P402. O terceiro estágio está equipado com um motor P403. O 
seu sistema de orientação é inercial. 


23 de Junho — LGM-30 Minuteman III (GT-185GM) 


A Força Aérea dos Estados Unidos procedeu a um teste com um míssil Minuteman III no 
dia 23 de Junho pelas 0832UTC. O lançamento teve lugar a partir do silo subterrâneo 
LF-10 localizado na Base Aérea de Vandenberg, Califórnia. Este teste serviu para 
verificar a operacionalidade do sistema, bem como para verificar as suas tecnologias de 
orientação e reentrada na atmosfera no âmbito do programa FDEP (Force Evaluation 
Development Program). Este programa tem como objectivo testar a fiabilidade do 
sistema de armamento composto pelo Minutman III. 


O lançamento foi levado a cabo em conjunto por membros do 30º Space Wing, 
Base Aérea de Malmstrom — Montana, pelo 576º Flight Test Squadron, Base Aérea de 
Vandenberg, e por uma força combinada da 91º Space Wing, Base Aérea de Monot — 
Dakota do Norte, e do 576º Flight Test Squadron. 


Neste teste o míssil enviou três ogivas desactivadas numa trajectória balística de 
aproximadamente 6.759 km durante um voo de 30 minutos, atingindo alvos 
predeterminados localizados no Reagan Test Site no Kwajalein Missile Range na parte 
Este das Ilhas Marshall. 





O míssil LGM-30G Minuteman III é uma peça fundamental nas forças estratégicas de dissuasão dos Estados 
Unidos. Na sua designação a letra “L” é a designação do Departamento de Defesa que indica que é um míssil lançado a 
partir de um silo subterrâneo, a letra “G” significa ataque ao solo e a letra “M” significa que é um míssil capaz de ser 
orientado. 


O Minutman é um sistema de armas estratégicas que utiliza um míssil balístico de alcance intercontinental. Os 
mísseis estão localizados em silos subterrâneos reforçados e controlados por equipas de prevenção compostas por dois 
elementos que se encontram em alerta no centro de controlo. Um variado sistema de comunicações providencia ao 
Presidente dos Estados Unidos e ao Secretário de Defesa uma ligação altamente fiável e virtualmente instantânea com cada 
equipa de lançamento. No caso de a capacidade de comando ser perdida entre o controlo de lançamento e as instalações de 
lançamento remotas, a cadeia de comando é assumida por aviões E-6B especialmente modificados para tal. 


Um programa de melhoramento do sistema foi iniciado por forma mantê-lo seguro e fiável no Século XXT. Este 
programa inclui a substituição dos sistemas de orientação dos mísseis, a manutenção dos motores de combustível sólido, a 
substituição dos sistemas de prontidão para o fornecimento de energia, a reparação das instalações de lançamento e a 
instalação de novo equipamento de comunicação, além de novas consolas de comando e controlo por forma a aumentar a se 
conseguir comunicações imediatas. 


O sistema Minutman foi concebido nos finais dos anos 50 e o Minutman I foi instalado no início dos anos 60. Este 
sistema constituiu um conceito revolucionário e um fito técnico sem precedentes. Tanto o míssil como os restantes 
componentes do sistema incorporaram avanços muito para lá dos anteriores sistemas de reacção lenta preconizados pelos 
mísseis de combustível líquido e controlados à distância que constituíam a geração anterior. 


A actual força de mísseis Minutman consiste num total de 500 Minuteman III localizados na Base Aérea de F. E. 
Warren, Wyoming; Base Aérea de Malmstrom, Montana; e Base Aérea de Minot, Dakota do Norte. 


O LGM-306G Minuteman II é produzido pela Boing Corporation. O primeiro estágio é fabricado pela Thiokol, o 
segundo estágio pela 4erojet-General e o terceiro estágio pela United Technologies Chemical Systems Division. No total 
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tem um comprimento de 18 metros, um diâmetro de 1,67 metros, um peso de 32.158 kg e um alcance de mais de 9.665 km. 
Atinge uma velocidade máxima de 24.000 km/h e uma altitude máxima de 1.120 km. O seu primeiro estágio é capaz de 
desenvolver uma força de aproximadamente 92.000 kgf. 


O Minuteman III pode transportar as ogivas MK12 ou MKI2ZA produzidas pela Lockheed Martin Missiles and 
Space. O míssil utiliza um sistema de orientação por inércia desenvolvido pela Boeing North American e um sistema 
electrónico de segurança desenvolvido pela Sylvania Electronics Systems e pela Boeing Co.. Cada unidade tem um preço de 
7 milhões de dólares. 


29 de Junho - RSM-54 Sineva 


Às 0725UTC do dia 29 de Junho de 2004, a Rússia levou a cabo um teste com um míssil balístico intercontinental RSM-54 
lançado a partir do submarino Yekaterinenburg localizado no Mar de Barents. 


O RSM-54 (também conhecido pelas designações SS-N-23 Skiff, 3M37, R-29M) é um míssil balístico de três 
estágios a propolente líquido construído pela NII Mashinostroyeniya. Tem um comprimento de 14,80 metros, um diâmetro 
de 1,90 metros, um peso no lançamento de 2.800 t, tendo um alcance de 8.300 km. É capaz de transportar 4 ogivas 
nucleares, tendo sido também desenvolvida uma versão capaz de transportar 10 ogivas, no entanto esta versão nunca entrou 
em serviço. 


O desenho deste míssil teve início em 1979. Foram levados a cabo uma série de lançamentos a partir de uma 
plataforma flutuante, seguidos por 16 lançamentos a partir de plataformas terrestres e de submarinos. O RSMS54 foi aceite 
para serviço em 1986. 


Sete submarinos da classe Delta-IV foram equipados com o sistema de lançamento D-9RM, transportando 16 
mísseis cada. 


21 de Julho — LG-118A Peacekeeper (GT-33PA) 


O lançamento este míssil balístico 
intercontinental teve lugar às 
0901UTC a partir do silo LF-02 da 
Base Aérea de Vandenberg e o míssil 
transportou oito ogivas simuladas 
para um alvo situado no Atol de 
Kwajalem, no Oceano Pacífico. 


O lançamento foi levado a 
cabo pelos membros da 30” Space 
Wing e do 576” Flight Test 
Squadron, da Base Aérea de 
Vandenberg, e do 90” Space Wing da 
Base Aérea de F. EF. Warren, 
Wyoming. 


Este lançamento fez parte do 
Force Development Evaluation 
Program que tem por objectivo 
verificar a precisão e fiabilidade desta 





força. 
Esta imagem foi obtida por Rick Baldridge (Campbell, Califórnia) e mostra o | 
rastro no céu originado pelo lançamento de um míssil balístico e. Õ LG-11 SA Peacekeeper Rr 
intercontinental LG-118A Peacekeeper a 21 de Julho de 2004. Imagem: Rick | míssil balístico Intercontinental mais 
Baldridge. recente produzido pelos Estados 


Unidos e a sua introdução é um passo 
para na modernização estratégica do 
programa de defesa americano e um aumento na força e credibilidade da sua tríade defensiva. Porém, com o final da Guerra 
Fria o Departamento de Defesa dos Estados Unidos (DoD) recomendou a desactivação do sistema de defesa Peacekeeper a 
partir do ano fiscal de 2003 (Outubro de 2003 a Setembro de 2004). 





O LG-118A Peacekeeper tem um comprimento de 21,8 metros, um peso de 87.750 kg (incluindo as ogivas) e um 
diâmetro de 2,3 metros. Tem um alcance de mais de 9.663 km, atingindo uma velocidade de 24.139 km (ou Mach 20 ao 
nível do mar). Cada unidade tem um preço de 70 milhões de dólares. 
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O primeiro teste com o LG-118A Peacekeeper teve lugar a 17 de Junho de 1983 a partir de casulos na superfície a 
Norte da Base Aérea de Vandenberg, Califórnia. Nesse teste o míssil viajou 6.704 km antes de largar seis ogivas simuladas 
sobre o Kwajalein Missile Test Range, no Oceano Pacífico. As primeiras fases dos testes, que consistiram em doze 
lançamentos, serviram para verificar que os subsistemas do míssil funcionavam como era previsto e para verificar a 
capacidade de carga e alcance. Nos primeiros oito testes o Peacekeeper foi lançado em casulos na superfície, 
posteriormente os testes foram levados a cabo a partir de instalações reconfiguradas de forma a simular os futuros locais 
operacionais onde o míssil seria instalado. Os primeiros mísseis ficaram operacionais em Dezembro de 1986 na Base Aérea 
de F. E. Warrem, Wyoming, e a operacionalidade total do sistema foi atingida em Dezembro de 1988 com o 
estabelecimento de um esquadrão equipado com 50 mísseis. 


O desenvolvimento em larga escala do LG-118A Peacekeeper foi iniciado em 1979 pelo Air Force Material 
Command's Ballistic Missile Office (actualmente inactivo), localizado em San Bernardino — Califórnia, e que integrava a 
actividade de mais de 27 empresas civis e numerosas empresas subcontratadas para desenvolver e construir o sistema do 
Peacekeeper. 


O LG-118A Peacekeeper é capaz de enviar 10 ogivas Avco MK21 com alvos separados com uma maior precisão 
do que outros ICBM. E um veículo a quatro estágios que consiste de três secções principais: o sistema de propulsão, o 
sistema de pós-propulsão e o sistema de reentrada. 


O sistema de propulsão consiste de quatro estágios que lançam o míssil para o espaço exterior. Estes estágios 
funcionam em sucessão e os três primeiros utilizam combustível sólido (o quarto estágio utiliza combustível líquido 
armazenável). A propulsão é feita utilizando uma tubeira de escape que permite a orientação do míssil ao longo da sua 
trajectória. 


Após o final da queima e da separação do terceiro estágio, o sistema de pós-propulsão do quarto estágio manobra o 
míssil no espaço por forma a largar as ogivas em sequência antes da reentrada na atmosfera terrestre. O sistema de pós- 
propulsão possuí um sistema de orientação e controlo e um sistema de reentrada na atmosfera. Este sistema de pós- 
propulsão tem um peso de 1.333 Kg e um comprimento de 1,07 metros. 


No topo do LG-118A Peacekeeper encontra-se o sistema de reentrada que consiste num módulo separável que 
alberga até 10 ogivas nucleares sobre uma ogiva protectora que protege as cargas nucleares durante a ascensão. A ogiva é 
separada com a utilização de um sistema de foguetões no seu topo de um módulo de largada. Este módulo providencia um 
suporte estrutural para as ogivas nucleares e transporta o sistema electrónico necessário para a sua activação e separação. 
Os veículos que executam a reentrada estão cobertos de um material que os protege do calor da fricção com a atmosfera e 
até aos seus alvos. As ogivas estão presas no módulo de largada e as ligações são quebradas através da pressão de gás 
resultante da deflagração de pequenas cargas explosivas. Após a largada cada ogiva segue uma trajectória balística até ao 
seu alvo. 


23 de Julho — LGM-30 Minuteman III (GT-184GM) 


A Força Aérea dos Estados Unidos procedeu a um teste com um míssil Minuteman III no dia 23 de Julho pelas 0837UTC. 
O lançamento teve lugar a partir do silo 
subterrâneo LF-09 localizado na Base Aérea de 
Vandenberg, Califórnia. Este teste serviu para 
verificar a operacionalidade do sistema. 


Esta imagem foi obtida por Rick Baldridge 
(Campbell, Califórnia) e mostra o rastro no 
céu originado pelo lançamento de um míssil 
balístico Intercontinental LGM-30 


Minuteman III a 23 de Julho de 2004. O 
rastro localizado à esquerda na imagem foi 
originado por um avião. Imagem: Rick 
Baldridge. 





Tal como o lançamento anterior de um 
míssil LC-118A Peacekeeper, este lançamento 
fez parte do Force Development Evaluation Program que tem por objectivo verificar a precisão e fiabilidade desta força. 
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Neste teste o míssil enviou uma ogiva desactivada numa trajectória balística de aproximadamente 6.760 km 
durante um voo de 30 minutos, atingindo alvos predeterminados localizados no Reagan Test Site no Kwajalein Missile 
Range na parte Este das Ilhas Marshall. 


Para a realização destes testes foi utilizado um centro de comando e controlo localizado a bordo de um avião 
proveniente da Base Aérea de Offutt, Nebraska. 


Quadro dos próximos Lançamentos Suborbitais 


Data Lançador Local Carga 

22 de Agosto Agni-3 Balasore Ogiva Simulada 

272 de Agosto RS-18 UR-100NU (SS-19 Stilleto) GIK-5 Baikonur, LC132 (2) Ogiva Simulada 

272 de Agosto DF-31 Dong Feng-31 Wuzhai Ogiva Simulada 

272 de Agosto DF-21 Dong Feng-21 Wuzhai Ogiva Simulada 

272 de Agosto JL-2 Ju Lang-2 Wuzhai Ogiva Simulada 

29 de Setembro White Knight/SpaceShipOne Aeroporto Mojave SpaceShipOne 

27? de Setembro Minuteman III (Glory Trip -186GM) Vandenberg AFB Ogivas Simuladas 
Area de impacto do GT-186GM será no Reagan Test Site, Atol de Kwajalein. 

27) de Setembro HXLV Edwards AFB X-43A-3 (Hyper-X) 

05 de Outubro White Knight/SpaceShipOne Aeroporto Mojave SpaceShipOne 

Po deto Minuteman III (Glory Trip-1846M) Vandenberg AFB, LFO9 Ogiva Simulada 
Area de impacto do GT-184GM será no Reagan Test Site, Atol de Kwajalein. 

22 de 29 Minutman-2 (OSP/TLV-=7) Kodiak IFT-15 

27 de 22 GMD/BV-Plus (BVT-5) Vandenberg AFB EKV 


(*) Lançamentos já levados a cabo a quando da edição deste número do Em Órbita. 


Cronologia Astronáutica (XVII) 


Por Manuel Montes 
-1908: O escritor A. Bogdanov, na sua novela "Estrela Vermelha", descrive uma nave que armazena uma 
substância (antimatéria?) que proporciona uma gravidade de sinal contrário. A nave transporta o produto em tanques. 


-1908: Friderikh Arturovich Tsander continua a batalhar com as suas ideias sobre o voo espacial. Para conseguir 
atmosferas auto-regenerativas, de eventual aplicação numa nave, disenha e leva a cabo experiências com diversas estufas 
que utilizam matéria reciclada (excrementos humanos) para fazer crescer e dar origem a alimento e oxigénio. 


-1908: O francês Rene Lorm disenha um foguete equipado com asas que avança devido ao efeito de reacção 
produzido na combustão de combustíveis líquidos. Os 12 motores com que trabalha encontrar-se-tam repartidos em linha 
nas asas dianteiras. Para a descolagem, as asas rodam para orientar as tubeiras na direcção do solo. A aterragem implicaria 
chocar contra o solo num ângulo determinado. 


-1908: O jornal New York Herald publica um artigo de Robert C. Auld que descrive a construção de um colossal 
canhão electromagnético que permitiria enviar para a Lua uma nave carregada de turistas. As descolagens produzir-se-iam 
desde o Central Park. 


-26 de Julho de 1908: Um artigo do francês F. Ferber descreve os trabalhos teóricos do seu compatriota Robert 
Esnault-Pelterie e conclui que o único modo de alcançar grandes altitudes é mediante o uso de um foguetão autopropulsado 
(projéctil direcionável). 


-Outonho: Tsander, com somente 20 anos, inicia a compilação do seu "Caderno da Nave Espacial". Escreve-o em 
alemão e o seu título exacto é "As Naves Espaciais Farão Possível as Viajens Interestelares. Movimento no Espaço”. Neste 
caderno, Tsander colocar-se-á múltiplas perguntas (tentando ele mesmo encontrar as respostas) sobre os requisitos técnicos 
de uma viajea ao espaço. Por desgraça, muitos dos textos incluen abreviaturas de sua própria invenção que tornam dificil 
decifrar-los. 
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-1909: Tsander aprofunda os seus estudos sobre uma nave espacial e conclui que sería muito conveniente utilizar a 
estrutura da própia nave como combustível adicional ou como massa de reacção, melhorando assim as suas prestações. 
Durante os dois anos seguintes, realizará numerosos cálculos sobre um motor que permita aproveitar esta ideia, assim como 
sobre a quantidade de energia necessária para enviar a grandes altitudes um veículo destas características. 


-1909: Segundo de Chomón, o director espanhol, volta a atacar com outro filme do género de ficção-científica. 
"Viaje Hacia la Luna" é uma curta metragem fantástica que terá pouca repercursão comercial. 


-24 de Janeiro de 1909: No seu segundo ano de estudos em Clark (e com 27 anos de idade), Robert Goddard 
consegue melhorar a sua compreensão dos princípios de acção e reacção de Newton devido a um dos seus professores, o 
Professor Webster. Pela Terceira Lei, Goddard chega á conclusão de que o foguete, um mecanismo a reacção, é a forma 
ideal de se mover fora da atmosfera. O seu maior problema, porém, é o combustível a ser utilizado. Nesta data, Goddard 
desiste da pólvora negra convencional e selecciona a pólvora de dupla base, chamando ao método "propulsão explosiva 
lenta”. 


-2 de Fevereiro de 1909: Preocupado pela pouca eficiência do seu foguete de pólvora (as partículas sólidas causam 
fricção e perda de calor), Goddard volta a sua atenção para os propelentes líquidos. Em concreto, a máquina deveria usar o 
combustível ideal (hidrogénio) e o oxidante perfeito (oxigénio), tudo em forma líquida. Porém, esta última condição 
complica a viabilidade do foguete, já que nenhum deles está disponível em forma comercial. Em todo o caso, ambos seriam 
comprimidos em tanques especiais e "disparados" a cada tempo “certo”. Menciona a possibilidade de incorporar uma 
câmara de onde o "explosivo" seria introduzido a pressão mais baixa (referindo-se a uma câmara de combustão) para 
aproveitar melhor a energia liberada e a velocidade dos gases em expansão. 


-9 de Fevereiro de 1909: Sem esperar muitoo maiss, Goddard decide realizar a sua primeira experiência práctica. 
Utilizará materiais caseiros e pouco efectivos, para testar motores de foguetee carregados com pólvora convencional. Os 
resultados destas experiências, todas fracassadas, produzem sempre um pouco de fumo e muito ruído!!! 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico 
desde 1989, especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações 
espanholas e internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Espara y América e a British Interplanetary Society, 
tendo colaborado com centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as 
espanholas Muy Interessante, Quo, On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora 
semanalmente o boletim gratuito “Noticias del Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins 
“Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, participando também na realização dos conteúdos do canal 
científico da página web “Terra”. 


Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se 
em segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newtons). E 
medido dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso 
específico maior será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define 
a força em kgf gerada pelo motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
( é /(kg/s)) Ts 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido 
representa o valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os 
propulsores a combustível sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a 
combustível líquido é o tempo médio de operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de 
propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. E necessário ter em conta que o tempo de queima de um 
motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, consiste 
no tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N50, contém 
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menos de 0,1% de água. O N,0, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo 
incolor na fase sólida. Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável 
com o ar, no entanto inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou 
qualquer tipo de detonação. O N,O, é fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como 
diluente para reduzir a temperatura de combustão. Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais 
arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de nitrogénio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. 
O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de 
congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ((CH;)NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido 
altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. E 
completamente miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível 
aos choques e os seus vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem 
uma densidade de 0,79g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é 
transparente e não tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, 
isto é resistente ao choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos 
choques. O oxigénio gasoso pode formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que 
podem explodir em contacto com a electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX 
é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a - 
219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 
orto-hidrogéênio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um 
líquido altamente inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. 
O hidrogénio gasoso é purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos 
paramagnéticos. Os óxidos metálicos catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado 
consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma 
densidade de 0,07 g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é 
um potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre 
o sal de amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. E o 
menos solúvel de todos os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação 
gastrointestinal e a sua inalação causa irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a 
pele ou com os olhos pode causar irritação. 
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